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pitechinika Wwarszawska

Zagadnienie flatteru skrzydet szybowcéw

Niniejsze sprawozdanie jest wykonane nma podstawie badan i obliczen autordow przy

udztale zespolu

Katedry Mechaniki

Wydzialu Mechanicznego, Encrgetyki i Lot-

nictwa Politecchniki Warszawskiej.

Wstep

W ostatnich lalach w miare rozwoju szywowniciwa no-
ue sie staly wzrost predkosci osigganych na szybowcach.

Wymagania stawiane konstrukcji pod wzgledem wytrzy-
wloic 1 lekkoSci oraz dopuszczalne) predko$ci nurkowania
atoraz wyzsze. Caly szereg wypadkow w locie wskazuje
nto, 26 przyczyng zniszczenia konstrukcji jest zjawisko
igan samowzbudnych — flatter. Zaistniata wiec koniecz-
u¢ przewidywania, a nastepnie zapobiegania temu zja-
iisku przez obliczenie predkos$ci, przy ktérej ono wyste-
uje, tak zwanej krytycznej predkosci flatteru. Cpieranie
i wylacznie na sprawdzaniu kryteriow sztywnosciowych
st niewystarczajgce.

Samo zjawisko flatteru jest bardzo skomplikowane, to-
¢iprzy obliczaniu predkosci krytycznej stosuje sie szereg
aloien upraszczajgcych. Najlepsza ze znanych i stosowa-
nth metod obliczen opiera sie na zalozeniu polsztywnego
inydla 1 przyjeciu skonczonej ilosci stopni swobody.
¥mimo tych uproszczen obliczenia predkosci krytycznej
fatteru s3 bardzo pracochionne i ilo$¢ pracy, jakg trzeba
vnie whozy¢, bardzo szybko wzrasta wraz z liczbg uwzgled-
lonych stopni swobody.

Obecnie, gdy istnieje mozliwo$é zastosowania do tych
tliczen matematycznych maszyn elektronowych, opracowa-
9juz programy dla obliczenia predkos$ci krytycznej flat-
£1 dla samolotéw, ktoére przyjeto rowniez dla szybowcow.

W ogolnym przypadku mozliwe jest badanie flatteru
nwzglednieniem stosunkowo matej liczby stopni swobody
rwzgledu na to, ze w kazdym uktadzie warunkow Kkry-
funych pewne stopnie swobody majg decydujace znacze-
I to znaczy amplitudy ich sg znacznie wigksze niz
aplitidy pozostalych ruchéw. Mozemy wigc mowié o flat-
ﬁrze danego ,typu”, na przyklad zginanie i skrecanie skrzy-
% zginanie skrzydla — wychylenie lotki, czy teZ zginanie
tiba — wychylenie steru wysokosci itp.

mSt‘ViET_dZOHO. e najlepszg zgodnos$¢ z wynikami w locie
.aia Sie, gdy jako zalozone postacie odkszlatcen (stopnic
Wbody) przyjmie sie postacie wiasne..

Jaomoi¢ postaci i czestosci wlasnych jest wigc nie-
una do obliczen predkosci krytycznej flatteru. Najlep-
Im irddlem znajomosci postaci i czestosci wiasnych sa
M0y rezonansowe.

gmviicielu_ zebrania danych statystycznych, dotyczacych po-
@Mc‘e“‘?s?l drgan wlasnych szybowcow, Zespot Kate-
sty echaniki Lotu PW przeprowadzil w latach 1956—61
b r§20nanso_We 10 szybowcoéw wyczynowych roznych
Wty ebbrane i usystematyzowane wyniki dla osmiu szy-
Thow y’ly tematem referatu pt. ,,Proby rezonansowe
TOVOW” wygloszonego na VII Kongresie O.S.T. LV.
SIie w 1958 r. i opublikowanego w ,Technice Lotni-

e i
“Nr 6, 1958 r. praca [6]. Do chwili obecnej przebadano

pie¢ daiszych szybowcéw wyczynowych — prototypow lub
seryjnych.

Do obliczen krylycznej predkosci flatteru oprécz znajo-
mosci postaci i czesto$ci drgan wlasnych niezbedna jest
znajomo$¢ danych geometrycznych i masowych skrzydia.

Dotychczas dane te obliczano teoretycznie, przyjmujgc
pewne zalozenia upraszczajgce. W celu uzyskania doklad-
nych danych dotyczgcych rozkladu mas, momentéw bez-
wiladnosci, momentéow statycznych i polozenia Srodkow
ciezkosci wzdluz rozpietosci, przeprowadzono pomiary na
skrzydle szybowca ,,Bocian”.

Opis metody pomiarow i uzyskane wyniki podano w dal-
szej cze$ci artykutu.

W pracy niniejszej przeprowadzono obliczenia kilku przy-
padkow flatteru skrzydel dwoch polskich szybowcow ,,Bo-
ciana” i ,,Zefira 2”.

Dla szybowca ,,Bocian” obliczono predkos¢ Kkrytyczng
flatteru dla dwoch wariantow postaci odksztalcen skrzydia.

W pierwszym wariancie rozpatlrywany jest flatter skrzy-
dla, w ktéorym jednym stopniem swobody jest podstawowe
zginanie skrzydla, a drugim — podstawowe skrecanie skrzy-
dia.

W drugim wariancie- jako jeden stopienn swobody przy-
jeto drugg postaé¢ gietng skrzydia, a drugi — podstawowe
skrecanie skrzydia.

Dla szybowca ,,Zefir 2” obliczono dwa roézne przypadki
flatteru skrzydet:

1) podstawowe zginanie skrzydia i podstawowe skrecanic
skrzydla, przy czym zbadano tu: a) wplyw przesuniecia osi
skretnej na Vi, flatteru przy stalym polozeniu Srodka ciez-
kosci, oraz b) wplyw przesuniecia $rodka ciezko$ci na Vir
flatteru przy stalym polozeniu osi skretnej na skrzydle,

2) podstawowe zginanie skrzydila i wychylenie lotki, przy
czym w obliczeniach uwzgledniono zaréwno lotke sztywna,
jak i odksztalcong w roéznym stopniu.

Przy wyborze postaci drgan przyjetych do obliczen oparlo
sic na wynikach prob rezonansoxyych szybowca ,,Bocian”
i ,,Zefir 2" zawartych w pracy [7 i 8].

Oznaczenia

ajr — bezwymiarowe wspolczynniki bezwladno-
Sci,
b (m) — rozpieto$é¢ skrzydel,
bjx — bezwymiarowe wspolczynniki aerodyna-
miczne pochodzgce od tlumienia,
cjk — bezwymiarowe wspolczynniki aerodyna-
miczne pochodzgce od sztywnosci,
cjr — bezwymiarowe wspolczynniki sztywnosci,
f, o) — funkcja podstawowego ugiecia skrzydia,
f, (y) — funkcja II ugiecia skrzydia,
F (n) — funkcja podstawowego skrecenia skrzydia,
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przyspieszenie ziemskie,

potozenic osi skretnej w /s,

moment bezwladnosci segmentu »i",
biezaca cieciwa skrzydtla, .
cieciwa skrzydla w plaszczyznie symetril
szyboweca,

koncowa cigeciwa skrzydta,

cieciwa w przekroju odniesienia.

dlugos¢ wahadla skretnego,

masa skrzydia na jednostke diugosei,

masa skrzydla,

moment statyczny skrzydia wzgledem osi
skretnej na jednostke diugosci,

moment bezwladnosci skrzydia wzgledem
osi skretnej na jednostke diugosci,

- moment dzialajacy na segment ,,i”,

ciezar segmentu ,,i"" skrzydia,
ciezar skrzydtia,

okres wahan skretnych,

predkosé lotu,

krytyczna predkos$c¢ flatteru,
bezwymiarowe wspoblczynniki aerodyna-
miczne pochodzgace od bezwladnosci,
czestose drgan,

czesto$¢ wlasnych drgan gietnych,
czestos¢é wlasnych drgan skretnych,
predkos¢ katowa wahan skretnych,

parametr czestos$ci dla cieciwy odnicsienia,

gestos$¢ powietrza.

Rozklad masy i polozenie Srokow ciezkoSci
wzdluz rozpietosci skrzydtia

Analize rozkladu masy skrzydia i polozenic Srodkow ciez-

koS$ci

wzdluz rozpietosci

przeprowadzono na przykladzie

skrzydla szybowca ,,Bocian”. Aby uzyska¢ dokladne wyniki

rozkladu masy skrzydia,

momentu statycznego, momentu

bezwladnos$ci i polozenia Srodkéw ciezko$ci wzdluz rozpie-
tosci pocieto skrzydio szybowca ,,Bocian” {hez lotki) na 11
cze$ci wzdluz rozpieto$ci, a nastepnie kazdg cze$¢ zwazono,
okreslono polozenie jej Srodka ciezkoSei i zmierzono mo-
menty bezwladnoSci.

Wyniki wazenia poszczegdlnych segmentdow zostaly nanie-
sione na wykres rozkladu masy wzdluz rozpictosci (rys. 1).

—
m —
kGsekIm
3 = .
| ‘ 2 pormigru
) N L —0— m-08936 . o
f\\ —0— m=0775c%
e o *  wg krzywe) Gousso
S e S | "
e S e =
] N S . N
4 L (R
Y3963 %
Rys. 1. Rozklad masy wzdluz rozpietoseci :
Boclan” skrzydla szyhowca
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_ Na wykresie tym naniesiono d
Jjedna przedstawia rozklad masy,

odatkowo 2 linje, , ktoryeh
(m =k -1), a druga do kwadratu

DI"ODOX'chnaIny do cien;
cieciwy (m = k, - lzilecm-y

Punkty oznaczone krzyzykami
X = ; Al Przedstawiaj
masy wzdiuz rozpietosci, dobran ) 138 rozklaq
(m = k, e(—kw)?, y wediug krzywej Gaussy

TL-39/64 R

L — —} o
ol | | |
i w
'. | -
N I N }_____i .
J | |
72 0a 3 8 g
Te-39f5e -3
Rys. 3. Polozenie S$rodka ciezkosci wzdiuz rozpietosel skrzydla

szybowca ,,Bocian”

T'unkcje na rozklad masy skrzydila wzdtuz rozpietosci do-
brano zgodnie z oznaczeniami na rys. 2 w nastepujacy sno-
sob: '

Y
Ui =

/s

L)) =lo — (o — lg) 7

wigce przy zalozeniu rozkladu masy, proporcjonalnego do
cieciwy, mamy:

m=k-1
Qs !
a —k?f

.

1

Qs
ldy, stad k= —37
a®/,

:
Yo ldy
o

Analogicznie postepujemy przy pozostalych zaloieniach
rozkladu masy wzdluz rozpietosci.

Z rys. 1 widac¢, ze najlepsze przyblizenie w stosunku do
rzeczywistego rozkladu masy wzdluz rozpietosci daje przy-
jecie funkecji proporcjonalnej do kwadratu cieciwy skrzydla.

W przypadku braku rozkladu rzeczywistego masy wzdiui
rozpieto$ci przyjmujemy jg do obliczen.

Polozenie $rodka ciezkos$ci wzdluz rozpieto$ci skrzydla

w procentach S$redniej cieciwy zmierzono i przedstawiono
na rys. 3.

Rozklad momentéw bezwladnosci wzdlui rozpictosci
skrzydla

Rzeczywisty rozklad momentéw bezwladnosci skrzydla
wzdiuz rozpieto$ci uzyskano przez pomiar momentow bez-
wiladno$ci poszczegdlnych segmentow skrzydia wz%}sdem
wiasnych srodkow ciezkosci. Mierzony segment skrzydid z-
wieszano na cienkich, wiotkich linkach o diugosci Lutm
jako wahadto skretne i mierzono okres wahan T.

Dla wahadla Skretnegoy _]ak wida¢ z rys. 4, iSthJa naste-
pujigce zaleznogci:

—I1iGowi2+ M;j=0
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wiec moment bezwladno$ci segmentu ,i” wzgledem osi

Aoleglej do osi diwigara i przechodzycej przez jego éro-

;g\kmciezkoéci wyraza sie nastepujaco:
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Rozktad momentow l?ezwlgdnoéci wzdluz  rozpietosci
iydla wzgledem linii Srodkéw ciezkos$ci skrzydia z lotka
egstawiono na rys. 5.
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Rys. 4. Schemat wahadla skretnego
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.5, Rozklad momentéw bezwladnosci wzgledem wspolnej linii
Sdkéw ciezkoSci skrzydet z lotka szybowca ,Bocian”

% obliczers krytycznej predkosci flatteru potrzebny jest
r 4 moment6w bezwladnosci skrzydla wzdluz rozpieto-
Wigledem dynamicznej osi skrecen. Majac wiec z prob
:mnans,OWYCh polozenie osi skretnej, obliczono rozkiad
Mentow bezwladnosci wzgledem $rodka skrecen wzdiuz

Itosel | wyniki przedstawiono na rys. 6

fip

Okreslepie czestosci i postaci drgan wilasagch skrzydia

Cestosei
Mraehne g
5l 59 po

odpowiadajace im postacie drgan wtlasnych
obliczenia krytycznej predkosci [latteru okre-
moca préb rezonansowych. Dzieki tym probom
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Rys. 6 Rozktad

wzdiuz

momentow
rozpigtosci

bhezwladnos$ei wzgledem osi
skrzydel szybowca ,,Bocian”

skretnej

w stosunkowo prosty sposéb mozna otrzymac¢ wyniki. Po-
nadto otrzymane tg droga czesto$ci i postacie wlasne po za-
stosowaniu ich do obliczen dajg najlepsza zgodnos¢ z wyni-
kami w locie.

Metoda przeprowadzenia préb rezonansowych zostata do-
kladnie opisana w pracy [6]. Dzieki zastosowaniu nowej
aparatury elektronowej zmienila sie obecnie tylko technika
wzbudzania drgan. Obecnie stosuje sie uklad wzbudzajgcy
firmy ,,Philips”, skladajacy sie z generatora Z 906069 o za-
kresie czesto$ci 210000 Hz, wzmacniacza typu GM 5535
i dwoéch wzbudnikéw elektrodynamicznych PR 9270. Dwa
wzbudniki umozliwiajg wzbudzanie drgan o postaciach sy-
metrycznych (gdy pracuja w fazie zgodnej) lub antysyme-
trycznych (gdy pracujg w [azie przeciwnej). Zastosowanie
ukladu elektrodynamicznego dalo w stosunku do napedu
mechanicznego wiekszg dokladnos¢ w okreSleniu czestosci
rezonansowych i pozwolilo na otrzymanie czystych postaci
drgan wilasnych bez zaklécenn pochodzacych od wzbudnikow
mechanicznych i ich napedéw.

L3964 R-7

7 zginonie 7 zginanie [ strecame
23Hz 92Kz 292 Hz
RYys. 7. Podstawowe postacie wtlasne drgan skrzydla szybowea

,,Bocian”’

Caves e

1 zqinante
a_‘id Hz

drgan skrzydia

Podstawowe Dostacie wiasne szybowca

wZefir 27

Rys. 8.
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Rys. 9. Funkcja zginania skrzydta szybowca ., Bocian’ przy postaci
pierwszej gietnej o czestosci 3,3 Uz

Na rys. 7 i 8 przedstawiono przykladowo postacie drgan
wlasnych skrzydel szybowcow ,Bocian” i ,Zefir 2" otrzy-
mane z prob rezonansowych.

Do obliczenia predkoséci krytycznej flatteru skrzydla po-
trzebne sg postacie ugiecia i posta¢ skrecenia skrzydia.

Funkcje podstawowego zginania skrzydla f,(») i drugiego
zginania skrzydla f,{») oraz podstawowego skrecania skrzy-
dla F(y) dla szybowca ,Bocian” przedstawiono na rys. 9,
10, 11.

Jako przckroj odniesienia przyjmuije si¢ zwykle koniec
skrzydla, gdzie f(#) =11 IF(y) = 1.

Rowniez funkcje ugieé¢ i skrecenia skrzydla dla szyboswwea
LZefir 27 otrzymuje sig z prob rezonansowych, praca [8].

Metoda obliczen krytycznej predkosci gieino-skretinego
flatteru skrzydtia

Do obliczen krytycznej predkosci flatteru przyjeto metode
opracowang przez H. Templetona w pracy {1].

W niniejszej pracy nie rozpatrywano f{latteru od stroay
teoretycznej i wyprowadzen poszczegbdlnych zalezaosci, gdyz
sg one obszernie przedstawione w pracach [1, 2, 3, 4, 5]
ograniczono sic wylgcznie do podania wielkosci wspdlezyn-

N — e = oS

f//]} l
77

gt
Lol

q.? A gl

V?
RN
N
S N T

—— e
Ti-39/64 ® 10

Rys. 10. Funkcja zginania skrzydta szybowca ,,Bocian’ przy postaci
drugiej gietnej o czestosci 9,2 Hz
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N 5 $ $ 3 : : ¥
nikow 1 wzorow w ostatecznej postaci
5

$rednio w obliczeniach. potrzebne; pey,

Obliczenia przeprowadzono tabelar .

S ey cznie, ,
wygodniej bylo podzieli¢ skrzydto szirbowcap‘i,z)é}cz.m na-
toSci na 10 jednakowych segmentow, W tqp o ZSOUZ T0zpie.
bezwymiarowa Jednego segmentu Ay =1, co ‘z%(-) b.dlugoé
nolicilo obliczenia. 2 acznie ujeg.

Dla poszczegbdlnych segmentdow okresl
. o 0 .
srodka ciezkosci (rozdzial 1), moment Egzmme' Dolozene

dzial 2), funkcie ugiecia i funkeje skrecenia \2;;%2??1’3)(’“'

Wielkosci bezwymiarowych wspé el

S ) polezynnikow adns
sztywnoSci i _aerqdynamlcznych W postaci ostatl;ii‘n“é?dnoscn
czej) wyrazaja sie nastepujgco: J (robo.

Bezwymiarowe wspotczynniki bezwladnogci:

. n
o \ 7 m f(o)?'
o } s
m [
=1 i
n
_ . N _
Ay = Ay = A'I ‘ f(n) F\I/) mx
¢ lm' 4/
i=1
: n
| .
Ay = Ay \ F2(y) ma®
olm' L

71-39/6¢ R4

Rys. 11. Funkcja skrecenia skrzydla szybowca .Bocian” pizy

postaci pierwszej skretnej o czesto$ci 29,2 Hz

Bezwymiarowe wspolczynniki sztywnosci, obliczone Przy
lorzystaniu ze wspolczynnikéw bezwladno$ei i znajomost
czestogei e 1,04 drgan wlasnych (rozdzal 3) maja POr
stac:

2] o
— bl 2
en = T, Y
2
4,2 4
€. =" Uz Vg
V-

Pezwymiarowe wspolezynniki aerodynamiczne pochodzae
od tlumienia:

Bezwymiarowe wspolezynniki aerodynamicznc, pochodza-
ce od sztywnosci:

n
by :l_”’ Adq E ol
m

i=1

n n

I = 3\ B
bie == ——4q N fuFay i+ ——Ady | Y fofu!
4 2 12 4
m m

t=1 i=1
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gewymiarowe wspoélczynniki aerodynamiczne pochodzgce
{ satywnosci:

n
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Bzwymiarowe wspoélezynniki acrodynamiczne pochodzace
bezwladnosei:

n
1 =
= Ay ; Ao 12
4 1. 4
i=1
{ n n
o 4 1 Y
f 721“:‘341; = ; fin) Fin) l3_\ fop Fap - h
'm AT L]
i=1 i=1
1 9 n L
P \ 9
“‘4’7 = Fop 12— ( Fiapglt-h + \ Fqy 1t h?
mi 32 P
i=1 i=1 i=1

S:\Vnanie flatteru przedstawione za pomocg rdéwnan La-
‘atga P przeksztatceniach sprowadza sie do nastgpujacej
“ene] postaci:
4
powm—p,wfn +p, =0 l (1
o ]

) "’1311 T ps o, =

Wyznaczajge z drugiego rownania

2 =P 2
m D ]

[¢

i wstawiajgc do pierwszego, otrzymujemy:

2
Do P3—P1 P2 py + 0} py =0 (3]

Wspolezynniki p,, D i i jami 0
01 -+ - P4 53 nastepu'geymi funkcjami wspot-
czynnikow bezwiadnosci, sztywnosci i aerodynamicznych:

Fo = (an + 1) (az + py) — (@2 + 710) (g + psy)

P1= by (@ + 720) + by (ay + 3yy) — bz (ay + 34)) —
— by (a2t i)
Pr=(ay + 70) (€ + e) + (@ + 7)) (¢ + ey)) by by —

= (ays + 712) Coy — (A + Puy) €z — bya by

Dy =(cut ey) bay  (Can t o) by — by €y — by €y

Py = (¢ Tey) (cy + Cg2) — Cyp Cyy.

Niewiadomymi i szukanymi wielko$ciami w rownaniu [3]
sg: predkos¢ krytyczna flatteru V i parametr czestos$ci wm,
przy czym zmienna V wystepuje jawniec we wspoOlczynni-
kach e;; i ¢4, a zmienna m,, niejawnie we wspoélczynnikach
acrodynamicznych b;; i cjj.

Rozwigzanie ukladu réwnan wykonuje sic metodg kolej-
nyc_hprzybliier’l: zaklada si¢ parametr czestosci iy, i przyii—
mujac z tabeli 1 odpowiadajace jej wielko$ci A i B oblicza
si¢ wspotczynniki aerodynamiczne b;j i ¢jj oraz wszystkie
rozostale niezalezne od w.

Tabela 1

Zalezno$¢ wspolczynnikow A i B od wartosci lokalnego
parametru czesto$ci w z pracy [1]

] l A | B
0,20 0,8319241 0,1723022
0.24 0,8063273 0,1800727
0,28 0,7833715 0,1848904
0,32 0,7627719 0.1875659
0,36 0,7442570 0,1886727
0,40 0,7275799 0,1886242
0,44 0,7125211 0,1877332
0.48 0,6988879 0.1561940
0,52 0,6865125 01342043
0,56 0,6752492 0,1818807
0,60 0,6649711 0,17931491
0.64 0,6555636 0,1765929
0,68 0,6469 160 0.1737580
0.72 0.6390200 0.1708575
0,76 0,6317179 ! 0,1679244
0,80 0.5249763 0,1649540
0,84 0.6187392 0.1620556
0,88 0.6129575 | 0.1591543

| 0,92 0,6075879 0.1562919
| 0.96 0.6025921 ( 0.1534740
0 5979361

0,1507095

| 1,00

Ponicwaz wspolcezynniki sziywnosci dla przyjctych postaci
wlasnych wyrazaja sie zaleznos$cig

to po podstawieniu wartosci liczbowych na wszystikie pozo-
stale wspolczynniki rownanie [3] stanie si¢ rownaniem dwu-
kwadratowym wzgledem V. Po obliczeniu V? oblicza sie

wspolczynniki p, i p; oraz sprawdza “’1271 z rOwnania [2].

Jezeli wm obliczone ze wzoru [2] rézni sie nie wigcej niz
o 40% od wartosci zalozonej, wowczas obliczong wartos¢ V
mozna przyjaé¢ jako krytyczna predkosc¢ flatteru. Jezeli roz-
bieznoéé jest wieksza — przyjmujemy do obliczen te‘ war-
t0§¢ mm, ktora otrzymaliSmy ze wzoru [2] i obliczenie po-
wtarzamy.

7 praktyki obliczeniowej autorow wiad'or'no_. ze W przy-
padku szybowcow najwygodniej jest przyja¢ jako pierwsze
przyblizenie warto$¢ wm'= 0,52.
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predkosci flaticru

fKki i 1 tycznej
Wyniki obliczen Kryty i Zefir 2”

dla szybowcow ,,Bocian”
Bocian” podano w tabeli 2.

Wyniki obliczent dla szybowca ,,
ypadki flatteru, przy czym

ida¢, obliczono tu trzy prz t
otg;ykmv;;ldeaci{rytyczne predkosci flatteru gietno-skretnego

skrzydel sg we wszystkich przypqdkach duzo wyzsze od do-
puszczalnej predkosci nurkowania.

Tabela 2
= N S 5 ! g-u |
, | 888 | Sasd SR z 2
L Potlozenie osi e s .g_.‘r;::; ol O | o
- . 3 ol L v 24 - -
p. skrgtnej nca—:g o an‘m v 2 gm 5= =3
= © = < — > = ST
mysek | Km/
Hz Hz | Hz | / Jgodz
1 Rzeczywiste 3.3 — 29,2 }.‘J(i [ _705
2 Rzeczywiste — 9,2 29,2 nie okreslone
3 | Os przesunieta |
do przodu |
o 10% 1 | — 92 29,2 210 755

W spos6b analogiczny jak dla szybowca ,Bocian” prze-
prowadzono obliczenie dla szykowca ,Zefir 2" dla dwoqk}
stopni swobody dla podstawowe]j postaci gigtnej — czestosc
54 Hz i podstawowej postaci skretnej — czesto$¢ 21,0 Hz.
Zbadano tu wplyw dwoéch czynnikow na predko$¢ krytyczng
flatteru:

1) wplyw przesuniccia osi skretnej przy stalym polozeniu
srodka ciezkos$ci w 40,5 1,

2) wplyw przesuniecia $rodka ciezko$ci przy statym potlo-

zeniu osi skretnej na skrzydle.

W czes$ci pierwszej uwzgledniono siedem réznych polozen
osi skretnej na skrzydle do osi biegnagcej wzdiuz krawedzi

200 y——
1

km/h
1000

&0 f-—

600 ——1— \ e | | o . ‘
I e A
NN NS i

P L T
20— —— e
0 2 ki) 0 50 69 71 & 90 A7 0o
foiye & 7
Rys. 12. Zaleznos¢ krytycznej predkosci flatteru od polozenia osi
skretnej dla szybowca ,,Zefir 2"
200 -——7 = = e —
v N l
km/h
1000} = I =
800 { I A S E— ‘
1 \ . .
N
| ’ 3
6017 e ———— Eontn Fro—= jeny S ——e
N
gt N L :
200 e - = "*‘-—- 1 "T‘ s =
| ‘ |
| ; ‘
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33/64 Ry
Rys. 13. Zaleznos¢ krytycznej predkosci flatteru od potozenia

srodka ciezko$ci dla szybowea nZefir 27
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natarcia poprzez rzeczywiste
krawedzi spltywu.

Krancowe potozenia osi, ktérych w ienj
cji rzeczywistej jest niemoiliwg, zostgls;apgs;'let
go uchwycenia charakteru zalein L
flatteru od polozenia osi skretnej

W czgSci drugiej, przy nie zmienion
nej (przyjeto rzeczywiste polozenie
wadzono dla sze$ciu réznych poloze
20%0 1 do 70% 1.

Wyniki tych obliczen ilustrujg wykresy na rys. 121 13

potozenie az do ogj lezgeej
2

w konstru A
Sta e dla lepgye.
oscl predkosci krytygzéce
ym polozeniy ggi g

951) oblipzenia przé{;reé:
N Srodkéw ciezkosci od

Whnioski

Ad 1. Rzeczywiste polozenie osi skretnei wynosi aon
Pre.dk'(oéé flatterg odpowiadajgca temu pojloieg?lfsgeftm L
mniejszg predkoscig i wynosi 333 km/godz. e
Przesuwanie osi skretnej do tylu zwieksza ¢ .
predkos$é flatteru, je@nak wystepuje on nawet w(;eé);a\xgé
o§ skretna pokrywa sie z krawedzia sptywu, dla h = 1(505 ¥
Ve = 667 km/godz. ol

Vkr ykr =
[He) | [ myset)
c 10 W+ Hlockszoteenig)pr,
| wywozeng foice "\
|
sten Ve lotki sztywney Q
“Y— Niewywgzonej masowo ? ——
O é——_c '
3 0 |
/ 6160 \\
Ve (01Ki szlywney Ver* Ylocks2lotcenigpray
niewywaozonej mosowo wywazonej lorce
ata0 e
|
2120 |
-120 80 -d0 0 0 80 20K W 2
stooien odkszlolceniao lotki 7. Y]
Rys. 14. Zalezno$¢ czestosci i predkosci Kkrytycznej flatteru od

stopnia odksztatcalnosci lotki szyboweca ,Zelir 2"

Male przesuwanie (rzedu 10% 1) osi skretnej do przodu
powoduje taki sam przyrost predkosci krytycznej flatteru
jak przesuwanie osi do tytu. Wzrost predkosci jest niewielki
i wynosi 30 km/godz.

Przy dalszym przesuwaniu osi skretnej do przodu nastc-
puje gwaltowny wzrost predkosci flatteru, a przy polozeniu
osi h = 10% 1 flatter juz nie wystepuje. o
Ad 2. Rzeczywisty $rodek ciezkosci lezy w 40,5% 1. Polozeniu
temu odpowiada predko$é¢ flatteru réwna 333 km/godz. Prze-
suwanie $rodka ciezkosci do tylu powoduje poczatkowo
obnizenie predkosci flatteru, a przy dalszym przesuwaniu
wzrost tej predkoéci. Zmiany te sa nieznaczne. Natomiast
przesuwanie $rodka ciezkosci do przodu daje wyrazny efekt
wywazenia masowego skrzydla, predkosé flattern gwaltow-
nie ro$nie i przy polozeniu $rodka ciezkosci W 917, | flatter
juz nie wystepuje.

Aby zbadaé wplyw odksztalcalnosci lotki szybowca .o
fir 2” na predko$é krytyczna flatteru przeprowadzono obli-
czenia dla dwoch nastepujacych stopni swobody: I
pierwsza postaé¢ gietna antysymetryczna skrzydia — ¢2stosC
7.3 Hz i swokodne wychylenie lotki, przy czym W Obwi'
niach uwzgledniono zaréwno lotke sztywna, jak i odiszia™
cong w roznym stopniu — praca [11].

Odksztalcenie lotki (skrecenie) obliczono na
wynikow uzyskanych podczas prob rezonansowyc
szybowca | Zefir 2” dla czestosci 21,0 Hz (picrwsz
posta¢ skrzydita) praca [8].

Przy obliczeniach lotka byla traktowana jako:

— sztywna: 0% odksztalcalnosci,
-— rzeczywista: 100 odksztalcalnosci, .
— 0 obnizonej sztywnosci: 200°% odksziatcalnoscl

Odksztalcenie lotki polegato na skreceniu poszczegd
przekrojow wzgledem siebie,

Ze-

podsta‘-\'ie
h skrzydia
a skretnd

laych



Wyniki przedstawiono na rys. 14,

ZwkuESU te'gO widaé:'ie wywazenie masowe lotki pod-
5 a wyraznie predkosc krytyczna flatteru z 79 m/sek do
Wi ek, Wynika stad, ze takie sprezenia masowe, w kig -
ga,gl'grodki ciezkosci lezg za osig obrotu, bardzo obnizajg
;’;Edkoéé krytyczna flatteru.

7o warostem odksztalcalno$ci lotki predkosé krytyczna
o pardzo wyraznie, jak rowniez nieznacznie obniza sie
pestost drgan.

Okazuje si€, e W obliczanych przypadkach predkosé kry-
ezna flatteru jest dugo wyzsza od predkosci dopuszczalinej,
2 wiee przypadki te nie sg grozne dla konstrukcji.

W dalszym ciagu prac nad flatterem szybowcow zostang
ghliczone nastepujace prZ.YD%dkl flatteru o dwoch stopniach
qobody dla szybowca nZefir 2':

j) druga posta¢ gietna i pierwsza posta¢ skretna skrzydet,
) plerwsza postac skretna 1 wychylenie lotki.

70 wzgledu na odmiennos$¢ konstrukcji szybowcoéw w sto-
anku do samolotow nalezaloby wykonaé obliczenia innych
ustaci flatteru 1 dla wigkszej ilosci szybowcow w celu
yprowadzenia pewnych uogoélnien i weryfikacji kryteriow.

y M. CHALDIEJEW
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629.135.072.2

Wybér racjonalnych parametréw mechanizméw przy projektowaniu
szybkich aparatéw latajgcych

W  zeszycie 1 kwartalnika

nAwiacionnaja Technika” z roku 1963, wydowanego

w Kaza.niu‘ opublikowano prace omawiajaca nicktére zagadnienia projektowania
mechanizmow i uktadéw podwozi nowoczesnych samolotéw. Rozpatrzono zagodnie-
nia uzyskiwania optymelnych parametréw mechanizméw — bez postugiwania sie
metoda kolejnych przyblizen, oraz wlasciwego i optymalnego rozmieszczenia mecha-
nizméw w ograniczonej przestrzeni konstrukcji samolotu. Omdwiono tez wyznacze-
nic sil obciaqzajacych poszczegdlne zespoly mechanizmoéw, kinematyczne i konstruk-
cyjne granice dopuszczalnych wymiarow zespoléw oraz anelize wplywu sit bezwtad-
nosci i tarcia. Praca zawiera szereg cennych wskazéwek dla projektujacych zespoly

prodwoziowe.

Oznaczenia

Zewnetrzne sily i przeguby mechanizmow oznaczono du-

mi literami alfabetu lacinskiego na przyktad: T-sila,
l-przegub).
Retkcje W przegubach oznaczono litera R z indeksem

miymi literami — oznaczenia przegubu. Na przyklad: reak-
AW przegubie B-Rp).

Ramiona sit i reakcji wzgledem przegubdéw oznaczono lite-
10,2 dwoma indeksami (matymi literami): pierwsza litera
maza reakcje lub sile, druga zawias (na przyklad: ramieg
Iy T wzgledem przegubu E-o4¢).

Wymiary geomelryczne zespoldow: a) migedzy dwoma odpo-
fednio ruchomymi lub nieruchomymi przeguhami — literg !
tvoma indeksami (malymi literami — oznaczenia prze-
W), (na przyktad: wymiary rozstawienia AB-lan): b) mie-
¥ przegubami ruchomymi i nieruchomymi — litera 7
dvoma indeksami, z ktérych pierwszy oznacza przegub
tthomy, drugi nieruchomy (na przyklad: wymiar rozstawu
Tw). ¢) biezaca wielko$¢ parametru napedu (dlugos¢
Cujacego cylindra) niezaleznie od miejsca jego polaczenia
Udadem kinematycznym — litera h.

Wstep

Er"jektOWanie roznorodnych typow aparatow latajacych
"zane jest z opracowaniem licznych mechanizméw nape-
Wych ich zespotow.

IP{OJektowanie takich mechanizmoéw (synteza) w ogolnym
Bhadku  obejmuje syntezy ukladu i wymiarow. Prak-
"ie konstruktor spotyka sie jedynie z rozwigzaniem za-

Sintezy wymiarowej (wyznaczeniem kinematycznych

wymiarow mechanizmu), poniewaz szerokie zastosowanie
maja jedynie prostsze (ustalone) typy mechanizmow.

W obecnej chwili w praktyce konstrukcyjinej stosowane
sa dwie grupy mechanizmow: plaskie, maigce rownolegle
osie obrotu zespolow 1 mnrzestrzenne, umozliwiajgce obrot
zespolu wzgledem dowolnie polozonei w przestrzeni osi
obrotu (rys. 1).

Wrrastajgce zageszczenie vkladu zespolow szybkich apara-
tow latajacych wymaga od konstruktora w pierwszym rze-
dzie spelnienia czysto konstrukcyjinych wymagan — rozmie-
szczenia mechanizmoéw w ostro ograniczonych gabarytach
konstrukecii.

W zwiazku 7 tvm, ze klasyezne metody teorii mechaniz-
méw przewiditia zazwyczaj — jako dane wyjsciowe — wv-
magania kinematyczne. ich bezposrednie wykorzystanie
w praktyce konstrukcyjnej jest ucigzliwe.

Mechanizmy lotnicze maja szereg specjalnych osobliwosci:
z zasady sa wykorzystywane do napedu duzych i komplet-
nych zespolow (chowane podwozia, pomosty ladunkowe, po-
krywy hermetyczne, silniki w obrotowych gondolach, stery
acrodynamiczne i strumienioweitp.), ktorycp wymiary kon-
strukcyjne, jak rowniez wymia}ry. zespol‘ow }1§pe.dowy'ch
i przegubow mechanizméw' wymka]g z Wlelkosm sit, f]ma—_
lajacych na zespdél w poloz'cmu obliczeniowym (zazwyczaj
blokowanym), a nie w czasie jegoruchu (pracy). Na przyklad
podwozie obcigzone jest w polozeniu wypuszczonym w cza-
sie startu i ladowania, pokrywy hermetyczne —w polo.ze—
niu zamknietym w czasic lotu na duzych wysokqsmach itp.
Tym niemniej, wybor kinematycznych parametrow_ mecha-
nizmu oraz moc napedu zwigzane s3 7 ro_zpatrze_merp me-
chanizmu w czasie ruchu, z uwzglednieniem dzialajacych

przy tym sil.

TECHNIKA LOTNICZA NR 10—11/1364 259



TL-36/64 R1

Rys. 1. Podstawowe typy mechanizmoéw: I -— ptaski (mechanizm glownej goleni podwozia samototu TU-104), 1I — przestrzenny

W pracy niniejszej przedstawione s3g inzynierskie inetody
projektowania mechanizmow, w ktorych jako wyjsSciowe
przyjmuje sie wymagania konstrukcyjne rozmieszczenia me-
chanizmoéow w $ciSle ustalonych gabarytach konstrukeji.
Przeprowadzono przy tym analize wplywu sil bezwtadnosci
i sit tarcia na obcigzenia napedu mechanizmu oraz przed-
stawiono sposoby obliczenia sil potrzebnych w napedzie
z uwzglednieniem tychze sil bezwladnosci i tarcia.

Kryteria oceny racjonalnego doboru parametrow
mechanizmow

Dla szybkiego rozwigzania dowolnego zadania projekto-
wania wazne jest prawidlowe wybranie kryterium porow-
nawczej oceny mozliwych wariantow konstrukcji. Zazwy-
czaj do wyboru kryterium stuzg zalozenia podstawowe.

W danym przypadku celem projektowania jest znalezie-
nie takich parametréw mechanizmu, ktére =zapewniaja:
pierwsze — racjonalne obcigzenie jego zespolow w pod-
stawowych polozeniach (obliczeniowych), drugie — rozmie-
szczenie mechanizméw w $ciSle ograniczonej komorze kon-
strukcji, trzecie — uzyskanie wymaganej pracy uzytecz-
nej mozliwie malymi siltami w roboczym napedzie.

Praca uzyteczna A, uzyskiwana w czasie pracy mechaniz-

mu pod dzialaniem napedu roboczego, moze by¢ przedsta-
wiona w postaci

H
A= [T.dh=E&HTpay, (1]
o
gdzie:
T i Tiax — odpowiednio biezace i maksymalne sily
w napedzie,
dh — nieskonczenic male przemiceszczenie na-
pedu,
4l H — pelny skok rolboczy napedu,
[T-an
= ,1? H wspoélczynnik wypelnicnia wykresu.

max

Poniewaz wielko$¢ pracy uzytecznej A przy ustalonych
warunkach ukladu praktycznie nie zalezy od kinematyki
mechanizmmu, a w zupelnosci jest okreslona sitami zewnetrz-
nymi dziatajacymi na mechanizm, to jako kryterium poréw-
nawczej oceny mozliwych wariantow ukladéw kinematycz-
nych nalezy przyja¢ wielko$¢ (& H).

OczywisScie, optymalny mechanizm dla danych warun-
kow ukladu bedzie taki, w ktéorym zapewnione bedzie uzy-
skanie najwiekszego wspoélczynnika wypelnienia wykresu &
i pelnego skoku roboczego H.

W warunkach realnych najbardziej skutecznym sposobem
zmniejszenia maksymalnych potrzebnych sil T,,ax W nape-
dzie jest zmiana wspolczynnika &, o ktorego zwiekszenie
nalezy stara¢ sie w pierwszym rzedzie, co za$ dotyczy sko-
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ku H, to w ciasnych warunkach uktadu wspdlczesnego apa-
ratu latajgcego niemozliwe sa zmiany wielkosci, a pozostaje
jedynie konieczno$é zapewnienia wykorzystania peinego
skoku roboczego?).

Znalezienie wigc optymalnego ukladu mechanizmu jest
podstawowym zadaniem konstruktora. Dla rozwigzania tego
zadania konieczne jest poznanie zalezno$ci miedzy geome-
trycznymi wymiarami poszczegdlnych zespoldéw mechanizmu
a silg w napedzie.

Taka zalezno$¢ w postaci ogdlnego réwnania dla wyzna-
czenia potrzebnej sily w napedzie moze by¢ wyprowadzona
odpowiednio do typowego obliczeniowego ukladu mecha-
nizmu (rys. 2).

Ogolne rownanie potrzebnej sily w napedzic mechanizmu

Typowy schemat obliczeniowy mechanizmu w przypadku
ogbélnym moze by¢ przedstawiony jako uklad k sprowadzo-
nych do punktéw mas, obracajacych sie wzgledem nieru-
chomych przegubéw (punktéw mocowania mechanizmu do
konstrukcji aparatu).

1) Metode wyznaczania miejsca zamocowania cylindra dla wa-

runkow pelnego wykorzystania jego skoku podano w lit. [2].
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Rys. 2. Typowy obliczeniowy uklad mechanizinu



fo ptzypUSZCZenle w zastosowaniu do meChanizméw’

T-a\]:nyc konstrukcjach - latajacych aparatow,  jest
aZ)\emi sluiszne, poniewaz cigzar poruszanych zZespoidw

3 2 ciezar pozostalych czegej
rofnie Przewyzsza h czeSci mecha-
melOLll‘ Dopuszczalne przy tym bledy sg niewielkie iz za-
zé‘? ¢ po stronie zapasu konstrukecji.
iy izialajace na mechanizm w czasie jego pracy mozna
gozelié na:
ktorych wielko$¢ nie zalezy od kinematyki mecha-

) st i odynamiczne, P; ity ©

-, @ — Sily’ aerodynami » Pi — sily bezwladnosci
Dlo;\stajﬁce na SRL}t(?k przyspleszen w czasie ruchu aparatu
e, G — clezar,

y sity zaleine od kinematyki mechanizmu — sily tarcia

awiasach 1 sity bezwladnosci P;, powstajace od przy-

qel w czasie ruchu wzgledem aparatu.

'Dane obcigzenia @, Pj, Pi moga by¢ rozpatrywane jako
dowe wgledem osi wspolrzednych, jak i w postaci
“mentéw tych sit wzgledem nieruchomych przegubow.

pdanie obciazen W formie momentéw jest wygodne
przypadku analizy mechanizmOw przestrzennych 2),

i zastosowaniu qO_ przyjetego L'lk’ladu obliczeniowego,
oinie z zasad3 mozhwych przesunie¢, mozna napisa¢:

k‘ . k-j d2¢ n

r.dht ) M- dg D Ji e a9 X M, da=0 (2]

1 3! 1

hie:

T — wymagana sila w napedzie mechanizmu,

dh — nieskonczenie male przesuniecie napedu (zmiana
dlugosci cylindra roboczego),

JiM; — odpowiednio moment bezwladno$ci i moment
sit zewnetrznych zespolu wzgledem osi niern-
chomej,

dp — przesuniecie katowe zespolu ,,i
nieruchomej zawiasu,

.\Ip, de — odpowiednio, moment tarcia i kgtowe przesu-
niecie w zawiasie ,,”” mechanizmu,

k — liczba mas skupionych w punktach (liczba nie-
ruchomych zawiaséw mechanizmoéw),

.

wzgledem osi

n— ogélna liczba zawiaséw (przegubdéw) mecha-
nizmu.
Podzieliwszy otrzymane roéwnanie przez elementarne

wesuniecie dh i przeszedilszy do granicy dh — 0, otrzy-
e sie rownanie latwe do rozwigzania wzgledem potrzeb-
4 sily w napedzie:

T=T*+T9-+Tﬂ=x.“-:cj~T4(= [3]
itie:
k
=¥M 991 i apedzi d silt nie-
A ,-E— sktadowa sily w napecdzie, od si1 3
1

dinyeh od kinematyki mechanizmu,
k )

Tj= _‘Jl E_,p_.d_qz
T ar dn

?;“'ladnoét‘-i powstajacych w wyniku kinematyki mecha-
am,

— skladowa sily w napedzic, od sil

n
-\ da ) ]
T“_ZMu_dl'; — skladowa sily w napedzie, od sil tarcia
1

Ftach kinematycznych,

n 9

3,32 92
,:TJ’+T* 1 I a2 dh |— wspoéleczyn. uwzgled-
i T =\1+ -
T* T

45 obcizenie napedu silami bezwladnosci,

~—r

Pray 3 " .
. YKad obliczenia mechanizmu przestrzennego w przypadku

ani . .
W:‘&bquzen zewnetrznych w formie skladowych Jest po-
Vit g5y,

T
L Tt [ XMy
1 T, +71. — —  wspbtezyn-
% Ty kq de p y

L
nik uwzgledniajgcy obcigzenie napedu silami tarcia.

WP?)(t:hodne, wchoc}zace W wyrazenia skladowych sity T
kinemr;tyrlr{lgnym rownaniu, wyznacza si¢ z rozpatrzenia
e yki m_echa_m_zmu. jako pewne funkcje jego posred-
. 80 polozenia (blgzaceJ wielko$ci przesuniecia h napedu).
ostac tych funkcji w koncowym wyniku jest zalezna od

iejsca p laC i napedu z k' \ '
m I (0] zenla mem Y 5
. at cznym IanCULheln

3 d?
Pochodne drugiego rzedu ai? wygodniej jest wyrazi¢
za pomocg pochodnych przesunieé:
d*p d [dg [(dh)\2 a?
de d > av d
= = [-— (— =vET 4oy, T 2y
2 dhldn\at dh? han  dn

. _dh A4V,
gdzie V, = at il odpowiednio predko$é i przyspie-

szenie ruchu napedu.

Wspotezynniki x; i x,, w rownaniu [3] uwzgledniajg
obcigzenie napedu sitlami zaleznymi od kinematyki me-
chanizmu, stad wielko$§¢ tych wspdlczynnikow charaktery-
zuje doskonalo$¢ mechanizmu pod wzgledem wielkosci sit
obcigzajgcych. @czywiscie, im mniejsze sg wspolczynniki

x; 1 x,, tym doskonalszy jest mechanizm.

Wyznaczenie pochoednych, wchodzacych do réownania na
potrzebna sile w napedzie mechanizmu

Na skutek tego, ze mechanizmy stosowane w konstruk-
cjach aparatow latajgcych maja jeden stopien swobody,
istnieje calkowicie okres$lona zalezno$¢ miedzy katowymi
przesunigciami we wszystkich zawiasach (przegubach) me-
chanizmu, niezaleznie od miejsca podigczenia napadu.
W zastosowaniu do czteroczlonowego mechanizmu, ktory
najszerzej jest stosowany w praktyce konstrukcyjnej, taka
zalezno$¢ moze byé¢ ustalona (rys. 2):

1) z warunku réwnosci rzutdw przesunigé¢ zawiasow A
i B na kierunek czionu AB

de _ The sine dy Ove dy (5|
dh Tao sind dh Cao dh

2) z rozpatrzenia zmiany katéw J; i & w wyniku przesu-

ni¢cia dh napg¢du
dé dp g 3)

dhn  dh dh’
dw  d¢
de _dvy i S (71

(6]

H

dh dh dh
7 rozpatrzenia /A;B;iBi tatwo ustali¢, ze:
Tao * dep * cosd + 1pe * dy " cose

d¢ = sind{ =
lab
lub
d¢ Qa0 d,’ ()bg ) dy
dh  lgp * t86 dh 1y, - tge dh
Wtedy, wylaczywszy z réwnan [6] i [7] pochodng

1 1 1
. . : = | e —
i wprowadzajgc oznaczenla k (. (tgd _ tgs)

otrzymuje sie:

dod de
o (1 — g, 1) =X [8]
de dy
92 oy, % s HE}EE 9]
dh (1 Ope ~) dh
o ag , po przejsciu przez zawias A goleni OE, zmie-

1) Pochodna  ou

nia znak.
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Rys. 3.

skladajgcego s 1e czlonu, typ

d2(p d'z,,},
rzedu D
E dh?® dh*
w rozwiniete réwnanie [3], napisane w.zastosowaniu do
czteroczlonowego mechanizmu, przedstawionego na rys. 2,
wygodnie jest przedstawi¢ w funkcji pocho_dnych pierw-
szego rzedu i w postaci wzajemnej zaleznosci. W tym celu
nalezy zrozniczkowaé réwnanie [5]:

Pochodne drugiego ktore wchodzg

.
To _ [ove\|dy , ap| dr - dr [10]
aht  logo [l dnt  dn\tge  tes

Otrzymane rownania [5], [8], [9] ustalajg zalezno$¢ mie-
dy dy de dd

dh’dh’dh’ dh
mozna obliczy¢ trzy pozostatle.

dzy pochodnymi . Znajgc jedng z pochodnych,

Jedna z tych pochodnych moze by¢ wyznaczona w zalez-
nosci od miejsca podigczenia napedu do kinematycznego
tancucha mechanizmu.

Praktycznie mozliwe s3 cztery podstawowe warianty
podigczenia napedu do mechanizmu ze skiladanym czto-
nem (rys. 3):

I — mechanizm z napedem goérnego elementu
jacego sie czlonu,

I — mechanizm z rownoczesnym napedem eclementow
skladajgcego sie czilonu,

IIT — mechanizm z napedem dolnego elementu sktada-
jacego sie czlonu,

IV — mechanizm z réwnoczesnym napedem dwu nie
przylegajacych czlonow.

Z rozpatrzenia geometrii wlgczenia napedu do kinema-
tycznego lancucha mechanizmu, korzystajgc z analitycznej
zaleznos$ci miedzy parametrami kinematycznymi (teoremy
sinusoéw i cosinuséw), latwo otrzymaé zaleznosci dla wszyst-
kich typow mechanizmoéw (z zachowaniem oznaczen zawia-
sow i katow przyjetych na rys. 2 i 3, procz tego przez a
oznaczono kat w zawiasie D, a przez f/ — w zawiasie K).

Mechanizm podlgczenia napedu typoéw I, 1T i IIT jest
najprostszy ze skracajacym sie zastrzalem (rys. 3).

sklada-

dw h
1 e e e e e [11]
dh lek = Tde * sin Ote
ag da
dh—c tg f; dh—c-tga,
gdzie Cc= (1— . d—?—“l‘)
tgy dh h
de h
dh lkb « rdp * sine Otb
dé h 1
Il i [13]
dh lka® Tda * sin d Cta

'W przy'pqdku mechanizmu typu 1V, gdy naped laczy sie
rownoczesnie z dwoma ruchomymi czlonami (zawiasami),
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i i i tycznego uktadu
ariant odlgczenia napedu do knl]ema ) :
e A i 11 — mechanizm z rownoczesnym

iz ) u sktadajacego sie czlonu, typ IV — )
nizm 7z 1mpgdem dolnego elementu s jaceg € D e nidy
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mechanizmu: typ I — mechanizm 2z napedem gg
napedem obu elementéw skladajgcego siepcezlonu BOTNego elementy

mechanizm 2z roéwnoczesnym napedem dwu nie pll?;l;'lélggf;cﬂich;.
) o

jest niemozliwe bezposrednio obliczy¢ jedng 2

nych. Opierajac sie jednak na tym, ze mechanig(;ifh?g;
Jeden stopien swobody, na skutek czego dowolnemy przesu-
nieciu dh napedu odpowiada calkowicie okreSlone przesu-

niecie czton6w, w danym przypadku de i dy mozna otrzy-
, VP dp  d

maé¢ dodatkowg zalezno$¢ miedzy —— | —-

. dr dh

ge oynetrie mec'l_laplzmu w dwu nieskonczenie bliskich polo-

zcniach. Pomijajac male liczby drugiego rzedu, latwo

otrzvmac:

rozpatrujace

dg. ay _
dh %€ g

Da0

-1 (1]

Rozwigzujac roéwnanie [14] lgcznie z réwnaniem (5],
mozna znalezé:

qu_ _ Obe
dh Odo Obe — Oke %40
dy ___Dae
dh Odo Dhe — ke Da0 .

Roéwnanie o0go6lne [3], z uwzglednieniem otrzymanych
wyrazen dla pochodnych, umozliwia napisanie wzorow
obliczeniowych w zastosowaniu do dowolnego typu mecha-
nizmu.

Kinematyczne i konstrukeyjne granice dopuszezalnych
wymiarow czionow

Otrzymane réwnania umozliwiajg ustalenie ilosciowego
i jakosciowego wplywu geometrycznego wymiaréw mecha-
nizmu na biezgcg wielko$¢ sily w napedzie, a-wigc 1 na
wspétczynnik wypelnienia wykresu & Dlatego tez dla roz
wigzania podstawowego zadania projektowania mechg-
nizmu konieczna jest znajomo$é dopuszczalnych granic
zmiany wymiarow czlonéw w zastosowaniu do konkrf.‘tn)'Ch
warunkéw ustalenia ukladu mechanizmu w aparacie.

Wymiary czlonow ograniczone sg albo warunl;qmi,k_mej
matycznymi (granice kinematyczne), albo mozliwosciami
konstrukcyjnymi (granice konstrukcyjne).

Granice kinematyczne

Wyjsciowym warunkiem dla okreslenia kinematyczn?Ch
granic jest zapewnienie wyznaczonego kata gbrotu ’lml:‘
glownego czlonu, charakteryzujacego polozenie napedza
nego zespotlu.

W przypadku badania granic kinematycznyc
uwzgledni¢ dwa przypadki: ;
pierwszy przypadek, gdy @max < @e, t0 znaczy mechanizm
ma tylko jedng dwustronng diwignie BE (rys. 4 iam
drugi przypadek, gdy @max > @e to znaczy mechan
ma dwie dwustronne dzwignie OA i BE. el e
Czlon BE (polozenie punktu lamania sie Sklada_lageé] i
goleni AE): graniczna wielko§é¢ tego czionu w Wia Okir)le-
stopniu jest zalezna od miejsca podiaczenia napedu do teg0

matycznego ukladu mechanizmu, dlatego rozpatrzeni¢

h nalezy



. nia nalezy przeprowadzi¢ w zastosowaniu do réz-

X dsta\gg’we zaleznosci miedzy wymiarami czlonow dla
Po ypadkow podane sa na rys. 4.
obu P saznaczy¢, ze polozenie zawiasu B na skladajgcym
- cglonie. jak wida¢ to z rownania [5], wplywa na wza-
sie (2 L de dy
stosunek pochodnycn i g, 4w koncowym wy-

jemD)' 3
h absolutng wielkos¢.

4 ina ic h ] .
jkuil w miare zwiekszania

NajCZE_éCiej’ wymiaru czlonu BE

wsunek — ro$nie (patrz rys. 5).
5

ao .
czon OF (golen). W drugim przypadku, g€dy 7max > @e,
Jooalpy wymiar
pinimalny loe == Tao 5]

fatwo t0 stwierdzi¢, wyznaczajagc maksymalny wymiar
alonu W rozpatrywanym przypadku

l
ae
The max < 2

w nastepstwie zachodzg nastgpujgce nierownosci:
the < labs rhe < Tao, The< loe, The = Tan < lab + loe, wyznacza-
jace warunki istnienia wykorbienia BE w rozpatrywanym
mechanizmie.

W pierwszym przypadku ¢ max << e, warunek z réwna-
sa [15] nie jest wiec graniczny, poniewaZ zmiana czlonu
g na wykorbienie nie p}‘zeszkgdza uzyskaniu wymaga-
®go kata ¥mayv, Uwzgledniajac jednak te¢ okolicznose, zc
i wykonywanych mechanizmach kat @may jest bliski pod
wgledem wielkosci do kata ¢e, mozna przyja¢ warunek
crownania [13] za stuszny dla obu przypadkow. Warunek
en wyznacza takze maksymalny wymiar czlonu OA-7 4.

Granice konstrukecyjne

Ograniczenia konstrukcyjne. wyznaczone z warunkow do-
boru ukladu mechanizmu na aparacie, zwezajg zazwyczaj
ganice kinematyczne zmian wymiaréow czlonow przy pro-

[§e+([ae’Tao)z'Z/ae(/ae’fbo)wM

2[([09'" Tao) +ZOQ COSA]

fmax > kpe_

lae*(loe~Ta0)
Tbemax\

l:e +(lae* Tao) 2’2109 (lae* rao)COSA

jektowaniu. Najcze$ciej zmniejszenie wymiaru czlonu BE,
jak wida¢ z rysunku 5, zwigzane jest ze zwiekszeniem
kata"lpma.\», ktorego wiclko$eé jest ograniczona zazwyczaj
Wymalaraml komory przeznaczonej na umieszczenie mecha-
nizmu. Graniczna wielko$¢ konstrukcyjna czionu BE moze
byé znaleziona wykre$lnie jako punkt przeciecia B,” geo-
metrycznego miejsca mozliwych polozen punktu B (elipsa
z ogniskami w punktach A; i E) z pomocniczg linig, dang
z rozwazan konstrukcyjnych w odleglosci 2 od krawedzi
komory (rys. 5).

Czlon OE z zasady wyznacza sie warunkami silowego
ukladu mechanizmu na aparacie latajacym w polozeniu
roboczym, to znaczy warunkami minimum ciezaru kon-
strukcji.

Czlon AO ograniczony jest konstrukecyjnymi wymiarami

napedzanego zespolu i zazwyczaj nie ogranicza konstruk-
tora.

Granice stosowalnoSci réznych typow podlaczania napedéw

Napedy silowe stosowane zazwyczaj w konstrukcjach
aparatow latajgcych w czasie wykonania ruchu na dany
sygnal umozliwiajg tylko jednoznaczny obrot przylegiych
do nich czlonéw. Ta wtlasciwosé umozliwia ustalenie gra-
nicy stosowalno$ci réznych typéw podlgczen napedu do
kinematycznego ukiadu mechanizmu (rys. 4).

Graniczne wielkosci maksymalnego kata obrotu napedza-
nego zespoiu dla roznych typoéow podigczenia napedu mecha-
nizmoéw — podane sg w zalgczonej tabeli.

Analiza wplywu sil bezwladnoSci i sil tarcia na sile
potrzebna w napedzie

Wyznaczenie x;

Dla ulatwienia analizy sil bezwladno$ci, posiugujgc si¢
przedstawic¢ site T; wchodzgcg do
dwu skladowych:

rownaniem [4], mozna
roOwnania [3] w postaci

Tbemin> 2lllae*Tao) -[QQCOSZ]]

Rys. B .
ys. 4. Kinematyczne granice dopuszczalnych zmian

wymiaréow czionéw przy

TL-36/64 R4

A

projektowaniu czteroczlonowego mechanizmu
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Tabela
3 Polozenie mechanizmu, odpowiadajace 7max ]
= w p17ypad]\1ch |
":’._ — - o - - — Uwagi |
g 1 2 |
R} .
[;_"ag Pimax < Te Tmax < Te |
——_ —e - —— e — — e i |
I przy kacie § = 0° przy kacie § = 180°
Tmax > Te Jest niemo-
i zliwe, poniewaz przy | najwigk- |
L33 przy kacie « = 0° kacie ¢, kat + ma mi- | szy kat
nimalng wielkosé Tmax UZY"
_— e [ e e skuje sig |
Tinax = Te JeSt NIEMO= | 17y |
. zliwe, poniewaz przy r ]
TIT przy kacie « = 130° kacie 7, kat § ma mi- ye max |
| nimalng wielkos$é
R S . e = |
I .
v praktycznie nieograniczone

kﬂI '/’ . d9 _ zaleznej tylko od kinema-
V 1 dh tyki mechanizmow,
i
= gy thzk?I _‘_iY_’_ = zaleznej od przyspieszenia
han <7 dn ruchu napedu.

Wielkos¢ T, proporcjonalna jest zawsze do T, podczas

gdy T, na skutek mozliwos$ci zmiany znaku przyspiesze-

dv

h

nia ruchu napedu _d—l moze zmieniaé¢ znak.
1

Jednak dla

Pao

30

20

10

Pao =f &7
Y

TL-36/64 RS 0

*
v’max y’max

Rys. 5. Wykres$lne przedstawienie konstrukcyjnych granic dopusz-
czalnych wymiaréw cztonéw w zastosowaniu do konkretnych wa-
runkow doboru ukiadu mechanizmu. Wykres wplywu potozenia

0
zawiasu B na skladajacym sie czlonie AE na stosunek _be_

oao
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L2as chowania poawozia

Rys. 6.
napedu sitami bezwiadnosci w

Wykres zmiany wspoétczynnika x; dodatkowego obcigzenia
funkeji czasu t pracy mechanizmu

mechanizmow rozpatrywanej klasy przewazajacy wplyw
ma praktycznie wielkos¢ T, co przy wiadomych bledach
dajgcych zapas wytrzymalosci umozliwia przyja¢ sumarycz-
ng wielko$§¢ T; proporcjonalng do T.

Takie uproszczenie umozliwia ograniczenie wyznaczenia
wspolczynnika 2; tylko do jednego potozenia mechanizmy,
odpowiadajgcego Tx max, POniewaz dokor mocy napedu wy-
konuje sie dla maksymalnej sily.

Dla obliczenia x; konieczna jest znajomos¢ wielkosci Vi

av,
G =Lt

dh
styka predkosci napedu Vi = f (7).

Taka charakterystyka zalezna jest od typu stosowanego
napedu i moze byé wyznaczona ze znanej zleznosci Vi, =
= f(T), charakteryzujgcej dany naped. Na przyklad dla
napedu hydraulicznego takg charakterystykg jest zaleznost
ci$nienia p w instalacji od wydajnosci g pompy, p=/(q).

w polozeniu obliczeniowym, to znaczy charakiery-

W ogdlnym przypadku dla wyznaczenia Vy = f (1) koniecz-
ne jest poznanie zalezno$ci T = f(h), ktorej wyznaczenie
jest konieczne przy obliczeniu sit w napedzie. W danym
wiec przypadku zadanie moze byé rozwigzane tylko me-
todg kolejnych przyblizen.

Praktycznie, dla napedu hydraulicznego i elcktromecha-
H

: av
nicznego V, = _t_ = const, to znaczy, ze Fhﬁ=0, a w na-

stepstwie i T, = 0.

Dla napedéw pneumatycznych zaleznos¢ T ={ (V}) moic
byé sporzgdzona na podstawie politropy rozprezania po-
wietrza przy danych ci$nieniach roboczych.

W celu wyznaczenia dodatkowego obcigzenia (dociazenia)
napedu silami bezwladnosci przy danej kinematyce mecha-

nizmu, nalezy wyznaczyé zalezno$é xj od czasu pracy -
pedu t (wypuszczanie lub chowanie).

W tym celu przedstawiono

G
T-]l t2 >
Ti,= ¢ dh
d? d
gdzic: C = g2 X \‘ —P =%
1 t d’ 2 dh, ’
— wielkoéci  niezalezne od

czasu chowania.

k dq) 2
= 2H 21. (¥_)
T ‘\dh



a zaleznosc x;=f(t), sporzadzona na podstawie
[16] w zastosowaniu do przestrzennecgo mecha-
ania podwozia, pokazana jest na rys. 6.

Typow
rgwnania
iU chow

Wyznaczenie T,

y praklyce wazne jest zna¢ wspolezynnik 5, w poloze-

Ju dia Toax. DI obliczenia *«» niezaleznic od pochodnych

de konieczne jest zna¢ momenty tarcia w przegubach (za-
f\-'ilasach) mechanizmu. W ogél'ny.m przypadku wielkos¢ M,
leina Jest Qd r'eakcl,u w zawiasie R (od pol(?zenia mecha-
oy wymiarow Jego czona Ti 4 matcrlqlow tracego s.i(g
sespolt — wspc’)lCzynm'lfa tarcia e, w.arunkow’ przylegania,
yibre mozna uwzgledni¢ wprowadzeniem wspodtczynnika k:

Myi = kur; R; [17]

Xalezy zaznaczyé, ze w przypadku rozpatrywania ruchu
Jasko-rownolegiego, gdy nie istnieje symetria sit wzgle-
(iem plaszezyzny obrotu czlondw, przy wyznaczeniu reakecji
¢ nawiasach mechanizmu nalezy wychodzi¢ z warunku
selnej rowrowagi czlonu, poniewaz w danym przypadku,
iak wskazano w lit. [3]. rzeczywiste reakcje w zawiasach
moga rozni¢ sie od reakcji znalezionych przy rozpatrywa-
riv plaskiego zadania nie tylko pod wzgledem wielkosci,
rez i pod wzgledem znaku.

W praktyce prac biur konstrukcyjnych bardzo czesto
draty na tarcie ocenia sie za pomocg wspoOlczynnika korek-
winego T¢ = 1,10...1,15. to znaczy w przyblizeniu propor-
gonalnym zwiekszeniem sily obliczeniowej w napedzie
o wielkosei wspolczynnika tarcia s, przy tym calkowicie
nie uwzglednione sg kinematyczne cechy mechanizmu. Ta-
tie vodejscie do zagadnienia powoduje cz¢sto duze bledy
i v nastepstwie prowadzi do znacznych przerébek mecha-
nimu i drogich prac uzupelniajgcych.
Zrownania [3] wynika, ze wielko3¢ Ty zalezna jest nie
de;
irlko od M;«. lecz i od pochodnych dil , lo znaczy od kine-
l

matyki mechanizmu.

.
G | 1= (h)

10000 ! _\7 . "

11 ]
8000 }— ---%-A/«A«« S =

R S e— B o 4 » n
dosH.
= L =f(h) '
i ’r*‘r—‘r— =t = =1
*cg“L - N 1
T3 =£(h ;‘
2000 |2 ok : -

S SEEESE =

2000} —— /

!
- does

A A | 1 =1m
i e B ]
o/‘/ RN
00 300 500 800 h(mm]
Ti-36/64 R7

B 1 Wykres potrzebnych sit na napgdzie mechanizmu glownej
“eni podwozia samoloty TU-104. Ty OPL = f () i T,%OSW = f (h) —
?dpomdnio krzywa obliczeniowa i doswiadczalna obciazenia na-
:edu Mechanizmu sitami niezaleznymi od kinematyki (bez uwzgled-
“nia tareia), T, dosw. = (n) i T, dosw. —f (n) — krzywe do-
iladc.zalne pelnej sity w napedzie ‘z”uwzglednieniem tarcia odpo-
:;;Z;l;) dla ChO.Wania i wypuszczania podwozia (doéwiadczgnie wy};
iy bez“:wyd_zu.ale na kinematycznym sta_nowisku.. w oblx.czemaz
mhani“ adnodei nie byly uwzgledniane. poniewaz W czasie pra }i

U rzedu t —20. . .30 sek, majacym miejsce W tym mecha

nizmie, sity te byly znikomo male)

Przeprowadzone obliczenia na przykladzie mechanizmow
bodwozia wskazuja, ze wspolczynnik ¥ i i S¢
I st i p y « Oslgga wiclkosé 1,50
‘_}Doé_wiadc:zalne badania dodatkowego obcigzenia napedu
.sltaml tax:c1a, przeprowadzone przez autora tej pracy na
[JlZYklad21e seryijnego m‘echanizmu giowne) goleni podwozia
barr.lolotu Tu-104, potwicrdzily prawidlowose wykonanych
obliczen (do$wiadczalnie uzyskano wielko$é¢ T, = 1,54). Do-

i“riagzczalny wykres obcigzenia napedu podany jest na
ys. 7. ’

chczywiste wielko$ci wspolezynnika tarcia w zawiasach
(§redn'1e) u= 0.}08 ... 0,111, uzyskane przez odwrotine prze-
}1(-zem.e W)’rn_lkow doswiadczalnych przy zalozeniu stalosci
1chv w1§:1kosc1 we wszystkich zawiasach mechanizmu. znai-
dujg sie w granicach wielkoéci 4, podawanych w podrgcezni-
kach dla podstawowego tracego si¢ zespolu (stal po brazie).

Ta okolicznos§é wyraznie wskazuje na wplyw parametrow

. da;
kmematycznych-—a-:— na wielko$¢ x,, oraz umozliwia zalece-

nie postugiwania sie do obliczen wielko$ciami wspolczyn-
nika u, podawanymi w podrecznikach.

Whioski

.1. Przedstawiona metodyka dobori parametrow mecha-
nizmu, opierajaca sie na uwzglednieniu konkretnych wa-
runkow doboru ukladu mechanizmu, umozliwia najkrotszg
drogg, bez zbytecznych obliczen dodatkowych, uzyskaé¢ da-

ne dla optymalnego przy danych warunkach wariantu me-
chanizmu.

2. Dla celow praktycznych obliczenia sil napedu wystar-
czajace jest wyznaczenie wiclkosci 5 i T, w jednym po-
tozeniu odpowiadajgcym T,a.. Ta okoliczno&é¢ umozliwia
dob6r  kinematycznych  parametré6w mechanizmu bez
uwzglednienia sit tarcia i sil bezw!adnosci.

3. Otrzymane wyrazenia wspoélczynniita %5 oraz analiza

struktury sktadowych Tj; i sz wedlug rownania [16] wska-
zuja, ze dodatkowe obcigzenie napedu silami bezwladnosci

. : . . . N
zalezy od kinematyki mechanizmu — wielko$ci ——,——,
dh = dh?
av,
oraz od predkos$ciowe]j charakilerystyki napedu Vy, i d_l_ .
1

Charakter zaleznosci *j od czasu t pracy, sporzgdzonej na
podstawie réwnania [16], pakazany jest na rys. 6. Wykre-
sem tym mozna postugiwaé¢ sie przy wstepnej ocenie wiel-
kosci *j nalezy jednak pamiegta¢, zc ta zalezno$¢ wyzna-
czona jest w zastosowaniu do konkretnej kinematyki me-
chanizmu z calkowicie wyznaczonymi wielko$ciami wspo6l-
czynnikow C; i C.,.

Dla zmnicjszenia wplywu sil bezwladnosci na dodatkovs{c
obciazenie napedu konieczne jest staraé¢ sig maksymalm_o
vwickszy¢ wspoélczynnik & pelnoty wykresu, _to znaczy uni-
ka¢ polozen mechanizmu bliskich do polozen mqrtwych,
gdy malemu przesunieciu dh napedu odpowiada duze prze-
sunigcie dg; czionéw, to znaczy gdy wielkosci pochodnych
dp;, d’y;

i
dh dh?

4. Obliczenia i badania do$wiadczalne dodatkowego obcig-
senia napedu silami tarcia wskazuja na znaczny wplyw na

de;
wspotczynnik p kinematycznych parametrow o

Jako podstawowy sposob zmniejszenia wsp()lczgnnika Tre
(/3

1
~—— W po-
dh

sg duze.

nalezy uwaza¢ zmniejszenie wielko$ci pochodnym

seniu obliczeniowym ukladu w gl.(')wnyczh najbardmej. obc1a}—
7onych zawiasach mechanizrpu_, innymi s}‘ow;)f, nglez;t uni-
kaé czlonow krotkich obc1a,zor1yc_h duz¥m1- sxlanr}l. Na
przyktad w mechanizmie glo“’me‘J goleni podwozia sa-
molotu Tu-104 (rys. 1-1) krétki czion BE z duz’y{n
czopem w zawiasie B, uwarunkowany  koniecznoscigy
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podzialu najbardziej obciazoncgo w czasie lgdowania cztonu
CE, doprowadzil do pojawienia si¢ duizego momentu tarcia
da; de

i

T dh

i duzych wielkosci pochodnej o

)w polozeniu oblicze-
niowym. . 1

Przy obliczeniach wspétczynnika % Wskazal}c Je§t postu-
giwaé sie $rednimi wielko$ciami ws_polczynmka tarcia .
Takie zalozenie nie spowoduje wyraznego bledu, ponicwaz
wspoétczynniki tarcia w podobnych ’typach‘ konstrukc_Jl za-
wiaséw mechanizmoéw nieznacznie roznig sie pod wzgledem
wielkosci.

Mgr inz. BOHDAN KULAKOWSKI

&
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Metody wyznaczania statej czasowej jednowatowego turbinowego
silnika odrzutowego

W artykule przedstawiono fizyczne znaczenice statej czasowej jelko podstawowe]

cechy dynamicznej

silnika turbinowego;

opisano cztery metody obliczania statej

czasowej turbinowego silnika odrzutowego i porownano wyniki obliczer przepro-
wadzonych za pomocea tych metod z wynikami pomiaréow.

Przy projektowaniu ukladu paliwowego konieczna jest
znajomos$¢ cech dynamicznych silnika turbinowego jako
okiektu regulacji, szczegoélnie w przypadku ukltadéw za-
mknietych. Podstawowa cecha dynamiczng silnika turbino-
‘'wego, jako obiektu regulacji, jest jcgo stata czasowa
i wspolczynnik wzmocnienia. >

Obliczenie statej czasowej silnika na drodze analitycz-
nej jest do$¢ skomplikowane, a ponadto wymaga wielu
uproszczen i zatozen.

Najpewniejsza droga znalezienia stalej czasowej jest po-
miar, jednak wymaga on posiadania gotowego silnika
i przeprowadzenia bardzo kosztownych badan.

Gdy ma sie do czynienia z projektem silnika, do ktoérego
nalezy opracowa¢ uklad paliwowy, pozostaje tylko droga
analityczna. Z tego powodu wazne sa rézne metody obli-
czania stalej czasowej. Jest ich kilka i réznia sie miedzy
sobg jedynie wiekszg lub mniejsza iloScig uproszczen, co
zresztg nie idzie w parze z dokiadnoscia wynikéw. Prze-
glad tych metod pozwoli czytelnikowi na zorientowanie sig
w zagadnieniu oraz na por6éwnanie z wynikami pomiaréw,
ktore podano w zakonczeniu tej pracy.

Zaleznie od rodzaju posiadanych danych wyisciowych
mozna wybra¢ dowolna metode obliczen stalej czasowej
przy projektowaniu nowego uktadu paliwowego silnika.

Zc wzgledu na brak wiekszej ilosci wynikéw badan tego
typu na turbinowych silnikach odrzutowych, nie przepro-
wadzono w tej pracy pelnej analizy poréwnan metod ana-
litycznych z wynikami badan.

Wykaz wazniejszych oznaczen i znacznikow

Oznaczenia:
A [kcal/kGm]

A, C,D, E

Cp [kcal/kGO]

cieplny réwnowaznik pracy,
state,
rzeczywiste cieplo witasciwe przy sta-

predkos$¢ obrotowa,

ci$nienie calkowite,

predkos¢ obwodowa,

katy w trojkacie predkosci turbiny,
wspotczynnik nadmiaru powietrza,
réznica,

sprawno$¢ cieplna,

n [obr/min]
p [kG/cm?]
u [m/sek}] —
a, [

-

4 —

1y —

przyrost wzgledny wydatku paliwa,

przyrost wzgledny predkosci obrotowej,

wspoblezynnik strat predko$ci na lo-
patkach turbiny,

wspo6iczynnik strat energii na lopat-
kach turbiny,
wspotczynnik,
sprez, stopien rozprezania (odniesione
do cisnien caltkowitych),
w [1/sek] predkos¢ katowa,
s — stopien reakcyjnosci,
AV,

\%
7 [sek] —

U —

wzgledny przyrost predkosci gazuy,

stala czasowa,

Znaczniki

— sprezarka,

turbina,

gaz,

paliwo,

proces izentropowy,

numeracja przekrojow w silniku Wg
rys. 1,

. ma NGy
1

1, 2,38 4...

G [kG/sek]
Dgr [m]
I [kGm sek?]

lym cis$nieniu,
wydatek powietrza, wydatek,
Srednia $rednica

moment bezwiladnosci wirujgcych ze-
spotéw silnika,

M [kGm] — moment obrotowy
P [kG] — sila,
T [°K] — bezwzgledna temperatura catkowita,
V. [m/sek] — predkos$é bezwzgledna gazu na wylo-
cie z kierownicy turbiny,
k — wykladnik izentropy, wspoéiczynnik

wzmocnienia silnika,

266 TECHNIKA LOTNICZA NR 10—11/1964

1, 2...11, 12. ..

<J

Turbinowy .silnik

numeracja statych,
wysokose lotu,
predkos¢ lotu.

WiadomoSci podstawowe

odrzutowy stanowi skomplikowany

u_lxglad dynamiczny zawierajacy szereg akumulatorow ener-
gii; zachodza w nim liczne procesy fizyczne i chemiczi®
ktorych nie mozna uwzgledni¢é w uproszczonym opisie ma-
tematycznym wtasnogei silnika.

Zasadniczy wplyw na dynamiczne wiasnosci silnika ma

bezwladnosé

wirujgcych

zespoléw, istnienie pozostalye



TE54/6a R1

Rys. 1. Schemat silnika z oznaczeniem przekroju

akumulatorow energii w silniku mozna pomingé¢ nie popel-
niajac Wiekszego btedu.

W pracy r}ir}iejszej ’przedstawiono silnik jako obiekt
jednopojemnosciowy, ktory charakteryzuje sie nastepujacym
rownaniem:

e Mt — M
= 1 S [1]
[ub
1 =9 M
30 dt ! S (2}

wzy czym moment obrotowy turbiny i sprgzarki mozna
srzedstawi¢ jako funkcje predkosci obrotowej i wydatku
saliwa

My =Mr (n, Gp) [3]

Ms = Ms (n, Gp) [4]

Zaleznosci [3] i
ws. 2).

Aby otrzymaé¢ liniowa forme réwnania 2, rozwinieto oby-
iwie funkcje [3] 1 [4] na szeregi potegowe, nastepnie odrzu-
ono wyrazy rzedu drugiego i wyzszych i wstawiono uzy-
ikane zalezno$ci od réwnania [2], ktore po przeksztalceniu
rzyjelo nastepujgcg postac:

Iz din Mg oMy
——— — An =
30 adt n Jo in Jo
[ OM . oM
6Gp o 9G, /o
Ostateczng forme rownania otrzymano przez podzielenie
bu stron przez wspolczynnik przy 4dn oraz przez zastgpie-

ne wielkoSci mianowanych dn i AG, wielkosciami bez-
wymiarowymi

[4] sg funkcjami nieliniowymi ({(patrz

plaszczyzna styczna
w punkcie(ny Gpg)

Bs. 2. zaleznosé momentow turbiny i sprezarki

obrotowej i wydatku paliwa

od predkosci

do
dt

gdzie 7 — stala czasowa silnika

14

te=ka (6]

it
I
B (7]
Mg OM .
n |, an )o
oraz k — wspolczynnik wzmocnienia
M IM .,
|G ). ()|
G, | o G, 0 :
[ [ OM M 1, (8]
Sy n,
| n o on )0
T S — D
Tmax I x— RA4.25
(%] | o=Otympus
| a&~Sapphire ) o
800 e~ \Viper
B pL1g
. +-0rohous
00 — ﬁ—l
500 —
|
500\ _ |
00
300 |
200 t —
a0 I
o

50 60 0 & D N o)

rL-84/56 23 Mimax

Rys. 3. PoroOwnanie zmian stalej czasowej roznych silnikow o funkcji
predkosci obrotowej wzglednej

Rownanie [6] jest rownaniem przyblizonym, dajgcym do-
stateczng dokiadnos¢ tylko w zakresie malych odchylen
od poczatkowego stanu réwnowagi.

W powyzszych rozwazaniach postugiwano si¢ momentem
turbiny i momentem sprezarki jako funkcjami predkosci
obrotowej i wydatku paliwa. OKkre$lenie tych funkcji na
drodze analitycznej zmusza do zrobienia wielu zalozen
i dlatego w metodach analitycznych do okre$lania stalej
czasowej uzywa sie innych funkcji:

My = Mt (T3, Gy, , D3, Dg)
M= Mg (Ty, G, n, Py, D2, 7g)

Linearyzacja tych funkcji nasuwa wiele trudnosci i dla-
tego wszystkie nastepne rownania bedg dotyczyly niewiel-
kich przyrostow zmiennych.

Zmiane stalej czasowej, w zaleznosci od predkosci obro-
towej, mozna otrzymac¢ obliczajgc szereg wartoSci t przy
réznych predkos$ciach obrotowych. Jak wykazuja wyniki
badan [lit. 2] przebieg zmiennosci 7/tmax W funkcji predko-
Sci obrotowej wzglednej m/nmax jest jednakowy dla wielu
silnikow ze sprezarkami osiowymi (rys. 3) i moze by¢
okreSlony wzorem
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3
% n‘mar{)
“max n

Zmiane stalej czasowej, w zaleznos$ci od wysokosci i pred-
kosci lotlu, oblicza sie nastepujgco:

Intcrprelacja geometryczna stalej ‘cza'sqwoj silni'ka '(pa}trz
- rys. 4) pozwala na latwe zrozumicnie jej sensu f17:yc4ntgo_.
Mctody wykreslne wykorzystuje sie do okreslania stale)j

czasowej z pomiaru. ] . ) .
Rozwiazanie réwnania [6] przy zalozonej skokowej zmia
nie / daje nastepujaca zaleznosc:

_t
- 19)

p=c(1-—-e
Funkcja ta przedstawia zmiane przyrostu wzgledncgo

predkosci obrotowej w zaleznos$ci od czasu (po skokowym
zwiekszeniu doplywu paliwa do silnika).

/ )
# 0 1/2 3.~ asymplola_
/, | AR
[ 7 ©
lib V // /Zio :
9 /
N
a‘ﬁl /
<
T

Rys. 4. Zmiana przyrostu wzglednego prgdkosci obrotowej w funk-
¢ji czasu

Latwo udowodni¢, ze stala czasowa 1 (rys. 4) jest to
rzut odcinka A,0 lub A, 3 stycznej na o$§ czasu oraz, zc
punkt A, ma wspoélirzedne (v, 0,632 pk).

W nastepnej czeSci pracy rozpatrzono cztery metody
obliczeniowe okre$lania stalej czasowej oraz jeden z naj-
prostszych sposobédw pomiaru.

1. Metoda analityczna okreslania state]
czasowej Metoda ta jest oparta na zalozeniu, ze mo-

ment sprezarki jest wprost proporcjonalny do - iloczynu
wydatku powietrza i predkos$ci obrotowej. Ponadto nie
wymaga ona znajomos$ci charakterystyki sprezarki ani

charakterystyki zuzycia paliwa.

2. Metoda obliczeniowo-doswiadczalna
okres$lania stalej czasowej W tej metodzie
uzyto stoiskowa charakterystyke zuzycia paliwa w warun-
kach ustalonych do wyznaczenia pochodnej 9G,/0On. Na
skutek zastosowania wspolczynnika doswiadczalego @,
opartego na licznych badaniach mozna uznaé, ze jest to
metoda najbardziej stuszna, a ponadto nieskomplikowana.

3. Wzo6r przyblizony do obliczen statlej
czasowej Wzor {en w zasadzie jest identyczny z wzo-
rem uzytym w metodzie drugiej, lecz nie zawiera wspébl-
czynnika eksperymentalnego.

4 Wyprowadzenie réwnania rézniczkowe-
go silnika jako obiektu regulacjii oblicze-
nie statej czasowej silnika. Metoda ta jest
najbardziej pracochlonna. Ponadto konieczna tu jest cha-
rakterystyka sprezarki do okresSlenia dwoéch pochodnych

G G
i—maly o
on g

Metoda analityczna obliczania stalej czasowej

Metoda obliczania statej czasowej podana przez
W. D. Abezgauza [lit. 1] polega na okre§leniu momentow
turbiny i sprezarki jako funkcji predkosci obrotowej i zu-
zycia paliwa i obliczeniu pochodnych czastkowych tych
momentéw. Nastepnie postugujgc sie wzorem [7] oblicza
sie stalg czasowg silnika.

268 TECHNIKA LOTNICZA NR 10—11/1964

Moment obrotowy turbiny moina przedstawic nast
jaco: Shu-

P’I‘u DST r Dsr Gg

2 2

Mr= [V.z cos ay — uyp +

—

& (V3 cos ey — ur)? + ._§_C°5 “ B3 " cos g,
Pell—5)  *cosp,

W dalszych rozwazaniach zalozono, ze moment My jest
funkcja tylko trzech zmiennych: wydatku gazéw G rc;
ko$ci wyplywu czynnika z kierownicy turbiny Vv, i Ergdﬁo:
$ci obrotowej (wyrazonej we wzorze [10] przez predkog;
obwodowa ur).

Uczynione zalozenie pozwala na znaczne Uproszczenie
rachunku i nie daje duzych btedéw [lit. 1]. Nastepnie wzor
[10] zlinearyzowano, ograniczajac sie do wyrazow pierw-

szego rzedu ¥
M1 =MTo + MTo &+ Ayyv — A (1]
gdzie
.46,  4vs
gl = =
Ggo V3o
oM, M
Ayi = | — Ve % Ap=—
" 0V3 " 1 n Ono

W celu uzyskania zalezno$ci wigzacych bezwymiarowe
parametry ¢, v i & zestawiono szereg wzordw okreslaja-
cych te parametry. Nastepnie wzory te zlinearyzowano
i rozwigzano uklad rownan, co dalo nastepujacg zaleznost

v=Dy ¢+ Dyl [12]

Po wstawieniu réwnosci [12] do réwnania momentu [11]
olrzymano

M1 =Mrto + Mro5 + (AnDyy — Ap)g + ApDyi [13)

Dla uzyskania zwiazku [12] zrobiono miedzy innymi za-
lozenie, ze jednostkowa praca sprezania w sprezarce jest
proporcjonalna do kwadratu predkosci obrotowej

Cpyy (T, — Ty) = const. n? [14]

oraz, ze przekrdj dyszy wylotowe]j silnika jest staly.

Rozpatrzono nastepnie czynniki wplywajgce na moment
oporowy sprezarki. Zalozono, ze moment oporowy sprezarki
osiowej lub odsrodkowej jest proporcjonalny do iloczyau
wydatku powietrza i predkosci obrotowej.

Ms=const G'n [13]
Po zlinearyzowaniu wzoru [15] otrzymano:
Ms = Mso + Msop + My, & (16]
gdzie
AG
Si= przy zalozeniu, ze Gg ™ G.
Ggu

Z, robwnan [13] i [16] oraz [2] otrzymano
In, do

— —— 4+ (Mso — A;; Dyy + Ap) = A D12
Z 30 dt (Mso nn 12) P nth

Nastepnie, po przeksztalceniu otrzymano wzor na stala
czasowa

I F(4
- n
(o]
. 80 (1l
Mgo — Ay Dy + Ap
Przy czym
cu “Cu 0 sz Cu 0
1/2 1/2 E, —E, 1—E
o . 1 1 Cis 0
4 g 11 Ci C”E
1 12 B ———=—1—Cy 1
I : 15 Cis Cis



(1 = Cn) (CLZ_— Cu) 1

Dlzz»—‘—_"i — Y E1—EE, +E —1
d Cua
1
2 I 1 E
1
gdzieulzz E;~1 2E;~Cy 2E,—2
1 Ciy 1—-Cyp
T30 3 Tr-lu ,C(_l —1
Cu= R Cu === . Cp=— ;
2 (Tyo — Taa) 2(Tup — Ty) kg
k Ty — T
20 T,
Cu=Cuur: Ci3= " 1 So; Cyy= g —— - i O = =2
k—1 Ty ‘ 30

£,=E,=1 (dla krytycznego wyplywu z dyszy silnika).

W praktyce stala czasowa silnika obliczana jest najcze-
sciej dla mal_{symalnych warunkéw pracy, to jest wérun-
kow obliczeniowych, przy ktérych wystepuje zwykle kry-
tyezny Wyplyw gazow z dyszy silnika. Dla innych warun-
kow pracy silnika stalg czasowsa okre$la sie z charaktery-
sivk podanych na rys. 3.

Do obliczen stalej czasowej silnika wystarczy wigc znaé
carametry czynnika w ustalonych warunkach pracy w punk-
rie obliczeniowym. ;
Metoda opliczeniowa okre$lania stalej czasowej silnika
Jodana} wyze] opiera sie na kilku zatozeniach, miedzy
mymi na tym. ze praca sprezania w sprezarce jest pro-
)oggonalna do kwadratu predkos$ci obrotowej i ze spraw-
08¢ sprezarki nie ulega zmianie przy niewielkich nrzy-
ostach momentéw turbiny i sprezarki. "

Weloda qbliczeniowo-doéwiudczalna okreslania stalej cza-
sowej wedlug J. Lawrence’a i R. Powella [lit. 2]

Widoczna na rys. 2 plaszezyzna styczna, przechodzgca
nzez punkt (Gp.,_n,,), daje $Slad na plaszczyznie poziomej
skreslony nastepujgcym réwnaniem:

( o oM
G — — — Gpy) =
an p (M — my) + ( OG,,)" (Gp — Gpy,) =0

\

sdzie
M =My — Mg

raz w postaci kierunkowej

oM aM Qv
—{—0 pesas + ] . &
n P on /c "o lile: )n(po
[) p [¢]
i s Se—meetmy, o e et [18]
( JdM \) <0M\’
UGI' n aG{’x’n
Wspélczynnik kgtowy wynosi:
( oM )
= T\ o
OLIP __ .\ 0 l___c;ﬁ—__
an ( 31\‘1)
Gy |
Powy7rszg zalezno$é przcksztalcono nastepujgco
- G OM
_(,L_I‘i e [19]
\ on Gp o Gy, |

oM\
, okre$la sie z zalezno$ci termodynamicz-

p'n .
nych w silniku. Po przeksztalceniu znanych wzoréw otrzy-

muje si¢ ja w postaci nastepujgcej:

Pochodna (

Sf’i(l_ 14_)a

i) 3 G

( M ) B A4 T3 [ 1 + ‘“‘ l(agﬁ) _I~

a (?P 5 2an P In
60

[20]
gdzie

_ b Con (T — T1)

“1 « 2 T,
Cpan {1 “’)
3/

G Cpys
py=— | 1————

o

T,
R e
P3d T3 )

Oznaczajgc wyrazenie w nawiasie kwadratowym w row-
naniu [20] symbolem @’ oraz ® =«- P otrzymano:

G T,
oM ZJ_(I— T )q’
V] 3
[ B [21]
G, A
60
W oparciu o wzér [7] 1 przyjete powyzej oznaczenie

M =M1 — Mg, wzbér na stalg czasowag mozna przedstawic
nastepujgco:

- [22]

( a‘_n' )
on G,

Wykorzystujac zaleznosei [19] i [21] oraz wzér [22] otrzy-

mano:
P 2
- <V G )
- ,Cliat

T,
1 PO G g) —_—
A T,

Wspoétezynnik & okresla sie za pomocg charakterystyki
sprezarki. Jak podaje literatura techniczna [lit. 2] na pod-
stawie badan przeprowadzonych na szeregu silnikow ze
sprezarkami osiowymi, @ = const. = 0,0706, stad

[23]

R .
30 c T, dG [24]
e "} 0,0706 — -
A T, dn

Wzér [24] odnosi sie do réznych warunkoéw pracy silni’ka
ze sprezarkg odsrodkowa. W powyzszym przypadk}l oprocz
danych w punkcie obliczeniowym, to jest wartosei ter_npe-
ratur T, i T,, potrzebna jest znajomosé charakterystyk} zZu-
zycia paliwa G, =7Ff (n) w ustalonych warunkach stoisko-
wych.

Wzor przyblizony do obliczen stalej czasowej 7
wedlug Abezgauza [lit. 1]

Postugujac sie wzorami [7] i [3] olrzymuje si¢ naslepu-
jaca zalezno$eé:

T w1 M,
k 30 My [25]
——| .G
aGp n-po
Mg
przy czym zalozono, ze {— | =0 [lit. 1].
G, |

Wspoélczynnik wzmocnienia k stosunkowo tatwo jest wy-
znaczy¢ z przebiegu linii pracy w warunkach ustalonych
silnika, a mianowicie

An Gpo

k=-— 26
n, 4G, (26)
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IMp ) )
Pochodna T okreéla sie z ogdlnego wzoru na mo
OGP n
ment turbiny
—= 1 Cp_i“.,._Ts_ 1_£ G
Y= daw a a8 [27]
60
T"‘ . * n
przy zalozeniu, ze = = const. otrzymuje sic:
3
M . ]
M Mo (28]
OT:; TBO
Z zalczno$ci termodynamicznych wynika, ze
0T, (T3~ T g 201
Gy, Gro
Mozna napisa¢, ze:
oM M. T
Gp [y aT, |, \ 9G, |,
stgd:
(OMT) s (1]
aGP n TKo Gpo

Zaleznoéé [31]1 wstawiono do rownania [25] i otrzymano

T an 1
e . - B [32]
k30 Mg, (T;—T)

Powyzszy wzoOr jest wzorem przyblizonym i nadaje sie do
okreslenia stosunku 7/k w dowolnych warunkach pracy sil-
nika. Ponicwaz wspolczynnik wzmocnienia k& jest tatwy do
oikres$lenia z charakterystyki stoiskowej silnika, metoda po-
wyzsza jest jednym z najprostszych sposobow okreslunia
stalej czasowej 7.

Wypnrowadzenie rownania rozniczkowego silnika jako obiek-
tu regulacji i obliczenie stialej czasowej siinika
wg W. S. Woronkowa [lit. 3}
Wzorem wyjSciowym do ponizszych rozwazan jest wzor [2]
2zl dn

30 A

Zalozono, ze Mt i Mg sg liniowymi funkcjami parame-
trow gazodynamicznych czynnika roboczego w silniku. Wy-
chodzagc z wzoroOw na momenty M7y i Mg

=My — Mg

Ky kg—17]
716,2R - ’I]T T;; G —k_-
g kg — g 1 g [33]
My =— 1—|—
751 | Tr
k -
Me2R—— - T,:G =
—_— - [34]
- Ng 75 n s .
mozna napisa¢ po zlinearyzowaniu
4 5 0MT) OM .
M,=M AT; T |——— AG_+
T To aTg e 3 OGQ ) B g
oM oM o
) an+ (—Z) () ap, +
n |, g Jo \ 02 /o
3 OM . \ 07,
) A
( By )O . ) o [35]
gdzie 7 = const.
oraz
oM oM
AMS=MSO+(\S AT, + —5 AG +
OTI o 0 G o
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oM oM 0
22 an+fmm) 22 4o
3n o 07{8 o apl o Dy

aMS f)ns
gy -
Omg °\ op, 04D

(36]

gdzie »4 = const.

mano woOwczas:

Rownanie [35] i [36] podstawiono do réwnania 2] i otrzy

7 M S aMT
30 dt on ), 7"\ oy OAT3+
M . oM o
aGg o 37{T o\ 013 5
oM O 3MS
=5 == — ) Apy—\|\—— 4
g [o\ 905 |, 5 ( aT, )OAT1 ;
M oM On
N ( ) A G B (7—S~) (‘*sr A pz +
o Vg o\ 0p, 0

JdG
0MS) (')ﬂs
() (5] an
l)ﬂs.o 0 p, ” :

Indeks ,,0” przy pochodnych czastkowych oznacza, e 5.

7l dn . (’)MS
dn

staly one obliczone w punkcie wyjSciowym, tzn. dla usta-
lonych warunkow pracy silnika, gdy Mt = Mg,.

(&
t.

Przyjmujgc w rownaniu [37] state warunki zewnetrzne
»p =01 T,=0), otrzymano siedem wielkoSci zmiennych
An, ATy, AGg, AP, Ap., Aps, AG. S o

Aby okresli¢ siedem powyzszych niewiadomych w funkcji

jednej

ro

niewiadomej AG, nalezy ulozy¢ brakujjeg ilosc
wnan. Tymi réwnaniami s3g:

réwnanie sprezania powietrza w sprezarce,
rownanie rozprezania gazéw w turbinie,

bilans cieplny w komorze spalania,

rownanie cigglosci przeplywu w roznych przekrojach
silnika,

réwnanie strat cisnienia w komorze spalania.
Powyzsze roOwnania po zlinearyzowaniu maja nastepujacy

postac:

JdT, 0T, Ong
AT, — ) AT, + |- —=| ap, +
Ty | dag [o \ 9P [




jiszystkie pochodne czastkowe, wystepujace w powyi-
gvch réwnamachl, dad}zla sie¢ okresli¢ na podstawie obliczen
- mveh woustalonych warunkach pracy silnika et
deplnt 0G  0G v & W ylat

i
dag Jdn

iem pochodnych - Pochodne te nalezy okreslié na

wdstawie charakterystyki sprezarki.

Rozwiazuiac p.oI\\'y?.szy uklad dziewieciu rownan otrzy-
muje sie zalezhos¢ r(.)'/.m(‘zkowa wigzgcq predkose obrotowg
qnika i zuzycie paliwa w postaci

ddin

t— 7+ n=k G,

at

odzie 7 jcst stalg czasowq silnika.
przvklad
pane: 1=10.724 kGm sck® n = 1156 obr/min, =g = 1,63,

TT=2.23. TJ = 1,153 OI(. Tg S 302,4 oI{_ 77.& 0‘73‘
=08, G = 48.1 kG/sek, Gy = 488 kG/sck, p, = 4,27 kG/cm?,

3,=190 kG em?, My =900 kGm, Mg =880 kGm.
Uklad rownan:
din . _
5 1962 dn — 488 AGy+ 714 A7y 4 1018 g -
t

- 900
AT, = 0.351
1Gp= 1Gg+1.772 AT, — 0,772 AT,

IT,=0

|1y

AT, = ITy — 0218 Adar
1G . G
4G =0.962 s +240.3 dn
dag on
4Gg= 1p; — 0,5 AT,
Ipy= A7,
I, = la, 1,
41Ga = |I)4 = (L5 IT4
dn - AG(,
gdzie In = AGg == jltdl:
Ho go
Po obliczeniu otrzymano
G
65.07 — 4,842
6.75
: G G
16989 — — 0,1085 —— - 1,459
n (),TS
G
24,684 — 3,924 -
[ ,’Is
- 1G G
1698 — 0,108 — — 1,459
dn l):s
stad
0G
65,67 — 9,842
7 g
ko 3G
24,684 — 3,924
Ts

Przyjeto, ze k jest znane (k = 0,25).

Na podstawie wynikéw obliczen un(;i(e;szczonych w tabeli 1

: . 6a O " n =(—1) +— (—8) war-
mozna stwierdzié, ze przy zmianie on SH==(=48)
N

Tabela 1
7 1 =l Iy . . . aG
“alcznosc stalej czasowej od pochodnej czastkowej P
. I3 . I3 . . . s
przy stalej wartoSci wspoélezynnika wzmocnienia k = 0,25
2G 0 ]
— -1 —2 —3 —4 ‘ -5 6 —7 —8
) ifg
— 1 —
¢ ‘ 0611 | 0,574 ‘ 0,546 \ 0,523 | 0,504 0,488 | 0,474 l 0,463 |

to§¢ 7 zmienia sie od 0,611 do 0,463. A wiec dla danego
typu silnika, do Kktoéorego odnosi sie powyzszy przyklad,
stala czasowa prawie nie zalezy od pochodnej czgstkowej

0.G
‘)”s)n‘

W celu okre$lenia cech dynamicznych silnika przeprowa-
dzono szereg pomiaréw roznych parametréw podczas pracy
silnika w warunkach ustalonych. Oscylografowano zmiany
tych parametréow podczas procesOw przejsciowych pomie-
dzy dwoma stanami ustalonymi przy skokowej zmianie wy-
datku paliwa.

Pomiar stalej czasowej silnika

Oscylografowanie procesow przejsciowych badanego sil-
nika wykazalo, Zze zamierzona skokowa zmiana wydatku
paliwa ukladem paliwowym na hamowni jest niemozliwa
z wielu wzgledow, miedzy innymi z powodu opoé6znienia
w przestawianiu dzwigni sterujgcej itp.

Narastanie wydatku paliwa do warto$ci zadanej trwato
od 0,3 do 0,6 sek (rys. 5). Charakter narastania wydatku

A
P 146,
. AGy
!
|
o - ,,,{ 1 T 2~ asymptora..a”
k= | % h :"/
\ =
| ¥
A
b7
|
|
L

———

TL-S4E4 RS r

~
~

Rys. 5. Zmiana przyrostu wzglednego predkosci obrotowej silnika
w funkcji czasu podczas prob silnika

z'- i 'Z'__—'V}'— __\‘."_ ——1 —'__—'_“
Trnax
[D/o] \\ . \
560} -\ ety
||
\\ .
I -+ g /SN (i
400 N |
AN
\ —
00— ,
I\ &
1 \ \
200 —— !_ —————— .E.‘x s
i | AN
| )\?\é
100 -——f———+— ~
: |
s 70 80 90 n
e 0 t-54/64 R6 nma,[ ’6']

Rys. 6. Zmiana stalej czasowej badanego silnika w funkcji pred-
kosci obrotowej wzglednej
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Tabela 2

7 o}
Zmiana stalej czasowej silnika badanego W funkecij1
predkosci obrotowe]

| e T |
' "—’ 0,64 | 046 | 078 l 0,795’ 083 | 087 | 094 1|
Nmax | |_ I .
‘ —= | 38 2,7 23 | 205 ‘ 175 | 1.35 1.2 1 |
1 ; : |
| Tmax | ! I B i I -
Tabela 3

Porownanie wynikéw badan silnika o sprezu
z wartoSciami obliczonymi réznymi metodami

| Metoda | ‘ ‘
empi- i
| Metoda rycznlo— cht))gl N’Ef]taol(i‘-"l | ‘
analitycz-| -anali- przybli- S | —r
{ na wg tyczna zony WEg ‘:]éczwng_ Pomiat .
| Abezgauza V\;%n[égwl- Abezgauza ronkowa
i l i Powella |
< s - . |
i M -
| T
L 04,622 1,54 0,973 0,959 1,0 |
‘ Tpom

paliwa w poczatkowe) fazie procesu przejSciowego jest nie-
okreS$lony, dopiero w nastepnej fazie wydateck paliwa usta-
la sie.

Zmiana predkos$ci obrotowej silnika w procesic przejscio-
wym po ustaleniu sie wydatku paliwa okre$lona jest na-
stepujgcym rownaniem:

( t,—t) t,—t
@='b \L—e T +991€ L
gdzie
aAG
b=k—2
Gro

Mgr inz, TADEUSZ RAJPERT
SITK Warszawa

t, — czas narastania wydatku paliwa (rys. 8),
¢, — przyrost predkosci wzglednego obrotowej w cf

A wili t,
7 — stala czasowa silnika. !

Rys. 5 przedstawia zmiane przyrostu
silnika ¢ w funkcji czasu podczas pr
Wykres$lajgc styczne do krzywej ¢ od
cie ,a” odcinki, ktore sg miarg stalej

predkosci Obl'Ot(Jwej
c')cesu. przejéciowego_
€Ina sie na asympto-
Czasowe) silnika 7,
Wartoéci stalej czasowej silnika zostaly odezytane dia
réznych predkosci obrotowych, co pozwolilo wykresli¢ jo;
zmienno$¢ w calym zakresie pracy silnika (rys. ¢ j tab. 9)

Przebieg zmian stalej czasowej w funkeji predkosci obry.
towej silnika jest zgodny z wykresem podawanym w lite.
raturze technicznej dla wielu silnikéw (w przeliczeniy na
warto$ci wzgledne), (rys. 3).

Whioski

Porownanie wynikéw pomiaréw stalej czasowej z wyni-
kami obliczen, opisanymi w niniejszym artykule metodami,
zamieszczono w tabeli 3. Jak widaé¢ z tabeli, wyniki badan
i wyniki obliczed poszczegélnymi metodami roznig sie
znacznie miedzy soba.

Stad nasuwa sie chyba stuszny wniosek, ze wplyw po-
szczegbdlnych zalozen, jak roéwniez sposéb pomiaru wyma-
gajg jeszcze wiekszych dociekan i badan.
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Hatas wywolywany strumieniem gazéw spalinowych

CZ.

I

Artykutl niniejszy jest rozszerzemiem pierwszej czesci referatu wygloszonego w duiu
25 lipca 1963 reku na X Jubileus:ewym Seminarium Otwartym z Akustyki w Po-

naniu.

Wstep

W lotnictwie spotykamy sie z licznymi zrdédiami hatasu
i drgan mechanicznych, zwigzanych z eksploatacjg sprzetu
lotniczego. W ciggu ostatniego pietnastolecia w technice
lotniczej szczegolnie rozwinelo sie lotnictwo odrzutowe.
Rozwdj lotnictwa odrzutowego od swego zarania wigzal sie
z problemem hatlasow, ktoére zaliczono do grupy najbardziej
intensywnych. Okoliczno$¢ ta spowodowata, ze od dos¢
dawna prowadzono w zakladach badawczych przy wielkich
wytworniach samolotéow, jak rowniez w roznych placowkach
naukowych, badania nad halasem lotniczym. Badania te
przede wszystkim grupowaly sie nad trzema zasadniczymi
zagadnieniami, a mianowicie:

— nad poznaniem Zrodel haltasu wywolywanego przez sa-
moloty odrzutowe,

— nad rozwigzaniem dysz wylotowych spalin w samolo-
tach odrzutowych,

— nad poznaniem subiektywnych stron =zjawiska halasu
wywolywanego przez samoloty odrzutowe.
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Wykazaly one, ze w samolotach odrzutowych gléwnym
zr6édlem haltasu sg strumienie gazu spalinowego, wydosta-
jacego sie z dysz. Strumien gazu spalinowego posiada calﬁ'
szereg charakterystyk aerodynamicznych, Wwplywajacyc
W sposob bezposredni na wielko$é wywolywanego halasu
i na jego widmo akustyczne.

Prowadzone ostatnio badania sg przede wszystkim skie-
rowane na szczegélowe poznanie mechaniki powstawania
hataséw wywolywanych przez spaliny, czyli innymi slowy
mowiac na szczegblowe poznanie Zrodla halasuy, gdxz ty11§0
po szczegdlowym rozpracowaniu zrodia halasu beQzle moz-
na rozpracowaé¢ efektywne metody jego zwalczania.

Rownocze$nie z prowadzonymi badaniami nad hala.S.EWV
wywolywanym przez samoloty turboodrzutowe, rozwijald
sie badania nad halasem wywolywanym przez samoloty
$miglowe i turboSmiglowe, jak rowniez przez ra}netYo .Pro-
wadzone badania rozwijaja sie w szybkim tempie obejmu”
jac swym zasiegiem coraz to nowe zagadnienia hatasu 10:
niczego i tworzgc — jak to podkreslit H. E. von Glerke_rf
Miedzynarodowym Kongresie Akustycznym W Stuttgarcie
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w 1959 r. — nowy rozdzial wsérod 1s.tn1e_1a%};chnoz\iiac;r;1{;x%
akustycznych nazwany akustyka lotnicza. Mo
nauki, jak stwierdzil H. E. von Glgrke w S\;vym rorages
pt. ,,Osiagniecia i problemy akustyki lqtmczeJ , star}l(z P
most przerzucony pomiedzy akustykg i aero@ynami_ ac;wego
Halas wywolywany przez strumleﬁ. gazu spa in i
samolotéow odrzutowych charakteryzuje SI€ natezemat :
znacznie przekraczajacymi, we ws’zystk}ch pasrr"xa(jh ﬁze;s ?1
ci, granice bolu. Dotychczasowe drodki .zwalcza.r‘ua_ a gs(),
wywolywanego przez spaliny, powoduja obnizenie J.egm
intensywno$ci w granicach 10—15 dB. Op'mzony’podzliq
hatasu za pomoca znanych d(_)tychczas roznych sro o;v
tlumiacych (samolotowe ttumiki halas_u) p1::7:e-k_racza w ’da -
szym ciagu granice boélu i ta ol«_:ohc_z_nosc J?st bodzc?m
mobilizujacym w dalszej intensyfikacji badan prowadzo-
nych w tym zakresie. ) ) )
W dotychczasowych publikacjach kre}Jowych i zagr’am(}zr
nych zwraca sie uwage, ze hatas lotn’lczy, w tym rownlez
halas wywolywany przez spaliny gazow od'rzugowych, od-
dziatuje na pasazeréw i mieszkancow rejonow przylo_jc—
niskowych. Trzeba podkresli¢c na wstepie tej wpracy, ze
glownymi odbiorcami hataséw lotniczych sa za}ogl’ naziem-
nej obstugi pasazeréow i samolotoéw, personel portow lotni-
czych, jak rowniez mieszkancy stref przylotniskowych,
a zwlaszcza sasiadujacy lub zamieszkujacy w s?‘refafth
podejéé lotniczych, w strefie krazenia i strefie ocz.e'l«{llwam'?l.
Mieszkancy tych stref, a zwtlaszcza stref podejs¢ lotni-
czych, musza mimowoli odczu¢ halas kazdego.ladujacogo
lub startujacego samolotu z danego woriu lotniczego. Po-
dobnie personel naziemny portéw lotniczych w czasie swych
godzin pracy musi odczué¢ halas kazdego 'samolotu.'Eo
pracy wiekszos¢ tego personelu zamieszkuje przewaznie
w najblizszym sasiedztwie lotnisk i w dalszym ciggu jest
odbiorcg halasu lotniczego, co gorsze — W godzinach prze-
znaczonych na odpoczynek. Pasazer korzystajacy z komuni-
kacji lotniczej w =zasadzie jest przypadkowym odbhiorca
halasu lotniczego i tylko przez ograniczony okres czasu.
7 tych tez przyczyn artykul rozpatruje zagadnienia hatasu
wywolywanego przez strumien gazéw spalinowych przede
wszystkim z punktu widzenia personelu naziemnego.
Rozpatrujac hatas lotniczy nalezy wydzieli¢ dwie zasad-
nicze grupy hatasu:
— halas zewnetrzny, powstajacy na zewngtrz samolotdow,
Smiglowcédw lub rakiet oraz
— halas wewnetrzny, powstajacy wewnatrz
Smiglowcoéw lub kabin rakietowych.
W artykule rozpatrzono wylacznie zasadnienia hatasu
zewnetrznego, wywolywanego przez wyplyw gazu swalino-
wego z dysz samolotowych.

samolotdw,

Halasy wywolywane przez strumienic peddzwickowe

Ruch strumienia gazu SciSliwego moze by¢ podzielony
na dwa zasadniczo réznigce sie przeplywy, a mianowicie:
— przeplyw poddzwiekowy, ktory nie posiada wyrazistej

struktury periodycznej,

— przeplyw ponaddiwiekowy,
periodyczna.

Z przytoczonych powyzej stwierdzen wynika, ze wynlyw
strumienia gazu spalinowego z dyszy samolotu turboodrzu-
towego musi posiada¢ charakter skomplikowanego zjawiska
aerodynamicznego. Rozwazania teoretyczne, jak rowniez
i liczne badania eksperymentalne wykazujg, ze halasy wy-
wolywane przez strumien gazu spalinowego, wyplywajace-
go ze standartowe]j dyszy wylotowej o przekroju okraglym.
sg zwigzane z parametrami jego przepltywu.

Na proces wyplywu swalin poza dyszg wylotowsa posiada
powazny wplyw zjawisko burzliwego mieszania sic spalin
z otaczajagcym $rodowiskiem, wystepujgce na granicy wy-
plywajacego strumienia, tzw. zjawisko turbulenciji.

Na rys. la przedstawiono schematycznie poszczegdlne
elementy charakteryzujace strumien spalinowy, wyplywa-
jacy z predko$cia poddzwiekowsg z dyszy o $rednicy D do
o:ﬁrodka niepobudzonego (nowietrza). Na rysunku tym wy-
rézniono trzy strefy, a mianowicie:

— stref_e pierwszg, w ktoérej rozpoczyna sie proces mie-
szania spalin z otaczajgcym os$rodkiem,

— strefg druga, stanowiagca kohicowy obszar procesu mie-
szania,

— §trefe trzec.ia, w ktérej zaklada sie, ze strumien gazu
Jest w pelni rozwiniety i wymieszany. )
Rysunek 1la przedstawia podziat strumienia gazu spalino-

wego, wyplywajacego z predkoscia poddzwieckowg do o$rod-

ktory posiada strulkturg
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ka niepobudzonego, z punktu widzenia
sie strumienia gazu z otaczajgcym go
trzem).

Z punktu widzenia rozkladu predkosci
spalinowym, symetrycznym w stosunku do
(takie strumienie wyplywaja z dysz samolo
wych), strumien gazu spalinowego mozna pod
na trzy nastepujgce strefy (rys. 2):

procesu Mieszanjq
osrodkiem (Powie.

W strumien;y
OSL wyplyyy
tow  odrzuto.
zieli¢ rownig;

— strefe pierwsza, zawierajaca jadro potencjalne
— strefe druga, w ktdérej w poszczegoln
poprzecznych nastgpuje stopniowa zmia
dialnych, osiggajacych w kohcowej

ych przekrojach
na predkoscei ry.
CZ€SC1 tej strefy

pelne ujednolicenie sie,

— strefe trzecia, w ktorej wykresy predkosc
przekrojach poprzecznych sg do siebie 2
dajg ksztalt okre$lony przez Tollmiena,

1 W roinych
blizone i posia-

==
L0084 73—

Rys. 2. Charakterystyczne dla poszczegolnych stref przedst
na rys. 1 wykresy predkosci radialnych w
linowego

g przedstawionyen
strumieniu gazu spa-

Usystgmatyzowane predkosci spalin w poszczegdlnych
prZOkI‘OJaCh' poprzecznych mogg by¢ okresSlone z nastepuja-
cej zaleznosci matematycznej (rys. 3):

u r
Uy o ( TA) )

w  ktorej u.1 okresla predkos¢ strumienia gazu spalino-
wego wzdiluz jego osi, w punkcie A rozpatlrywanego prze-
kroju A—A, a 7,y — promien rozpatrywanego przekroju
poprzecznego strumienia gazu spalinowego.

T

Funkcje f (: )moina przedstawi¢ graficznie w postaci

A
krzywej zblizonej do krzywej gausowskiej, chociaz w lite-
raturze spotyka sie czesto graficzne przedstawienie funkeji
w postaci krzywej kosinusoidalnej lub innych krzywych,
zblizonych do krzywej kosinusoidalnej.

A. M. Knethe pokusil sie o znalezienie zaleznosci anali-
tycznej. okreslajgcei rozktad predkoSci w strefie strumie-
nia spalinowego, przylegajacej bezposrednio do dyszy wy-
lotowej (strefa pierwsza na rys. la i 2). Zalozyl on, ie
w strefie tej skladowa predkosci osiowej moze byé przed-
stawiona nastepujgcg zaleznoscig:

u=7f(0) (2
gdzie:
_y—d
b
d — promien jgdra potencjalnego w rozpatrywanym prze-
kroju poprzecznym (rys. 2), .
b — szeroko$¢ piercienia mieszania (pierScienia burzi-
wego) w rozpatrywanym przekroju poprzecziym (ry-

sunek 2).
. A
Wykres predkosce w praekrojulh_ C—
o T N
‘ \,\,r-l-yj;:/]igaro potencialne ¢
e Yl 1T e i

S

—_——
—_—
—

X ] ri-10/50RS A

spalinowego

Rys. 3. Wielkosci geometryczne strumienia gazu



Jak widaé z rys. 2, wielko$ci d 1 b sa zalezne od zmien-
nej wielkoScl . . ”
A. M. Knethe W pierwszym przyblizeniu przyjal, ze
— ETAT
w=(1—6') (3]
i 7 przvietej ~\\'ie-lk_oécj wyznaczyl zaleznos$¢ d i b od a.
7 wyznaczone] zaleznosci okazalo sie, ze d i b mozna okre-
¢li¢ nastgpujacymi wzorami:

b="b(cx) [4]
=d (c’x) [5]

7 danych dosdwiadczalnych A. M.
wielko$¢ ¢ wynosi:

Knethe ustalil, ze

¢ = 10,0705

W pracach swych A. M. Knethe wykazal, Zze rozwigzanie
to moze byv¢é udoskonalone w drodze kolejnych przyblizen.
Strefa pierwsza (rys. la, 2) sktada si¢ z jadra potencjalnego
1 z plerScienia turzliwego., zwanego rowniez pierscieniem
mieszania. Jadro potencjalne charakteryzuje sie tym, ze
w jego granicach nie wystepuje zjawisko mieszania sig
spalin z otaczajacym osSrodkiem. Predkos$¢é spalin w jadrze
potencjialnym jest wielkoScig stalg i réwna sie predkosci
wyjSciowej spalin z dyszy.

Powszechnie przyjmuje si¢, ze jadro potencjalne rozciaga
sie wzdluz osi strumienia gazu spalinowego od wylotu
7 dyszy na odleglo$é rowng okolo 4,5 Srednic dvszy (4,5 D).
W rzeczywistosci jednak dlugo$¢ jadra potencjalnego (x1)
jest zmienna i zalezy od wielkosci kata jadra potencjalne-
g0 «, 1 kata rozszerzania sie strumienia gazéw spalinowych
@ (ryvs. 3). Z prac badawczych I. C. Laurence wynika, ze
katy te zmieniajg sie w zaleznosci od predkosci wyplywu
gazu spalinowego z dyszy. Wielkosci katow 1 dlugosci
jadra potencjalnego dla strumienia izotermicznego, w za-
leznosci od liczby M na wyjsSciu spalin z dyszy, podano
w tabeli 2.

Pierscieniowy obszar mieszania (tzw. pierScien burzliwy
albo turbulentny) okragza jadro potencjalne i jest polozony
pomiedzv jadrem potencjalnym. a oS$rodkiem okrgzajacym
strumien spalinowy.

W obszarze tym rozpoczyna sie proces micszania spalin
1 otaczaigeym os$rodkiem atmosferycznym. a wiec obszar
pierwszej strefy jest obszarem czesSciowo burzliwym.
Lighthill w pracach swych zaklada. ze jadro potencjalne
nie wywoluje hatasu, gdvz predkosci pulsacyjne w jadrze
s3 nieznaczne. a wiec W zwigzku z tym intensywno$é¢é ha-
lasu jest bardzo mata.

W miare zwiekszenia odleglosci od dyszy. poza jzdrem
potencjalnym. rozpoczyna si¢ druga strefa. w ktorej stru-
mien gazu spalinowego ogarnia coraz wieksze ilosci po-
wietrza z otaczajacego oSrodka. rozszerzajac sie. Calta dru-
ga strefa stanowi obszar mieszania. W strefie tej Srednie
predkosci strumienia spalinowezo zmniejszajg sie w miare
wwviekszania odleglosci od dyszy wylotowei wzdiuz osi
vodtuznego strumienia. stanowigcej przedluzenie osi po-
dluznei silnika. Obszar ten rozcigga sie wzdluz tej osi
od konca jadra potencjalnego na odleglo$é rowng okolo
10 srednicom dyszv wylotowej.

Za strefa druga (~ 145D od dyvszy wylotowej) rozpoczyna
sie koncowa, trzecia strefa wyplywu spalip z.dy‘szy wylo-
towej silnika. Jak juz wspomniano przyjmuje sig, ze w stre-
fie tej przeplyw spalin jest o charakterze calkowicie rozwi-
nietym. a wiec catkowicie wymieszanym z powietrzem
otaczajgcego osrodka. . .

Na rvs. 1b przedstawiono wykresy obrazujace .bardz}e]
siczegblowa analize predkosci w strefl_e pierwsze] 1 dru’alej
strumienia poddzwickowego, wyplywajacego z dyszy o Sre-
dnicy 76 mm. N .
Wspomniany rysunek podaie wykresy predkosci .051owych
b—1) i predkosci radialnych (b—2) W zalezno$ci od stqj
sinku 2/U. w funkcji y/D lub x/D, gdzie u — predkos¢
spalin w dowolnym punkcie, okreslonym wspolrzednymi
%, ¥, U, — maksymalna predkosé spalin na osl strumlex}:la.
7 wykresow tych wynika, ze w strefie pierwsze), cha~
raktervzujacej sie stalymi predkodciami na Osl Strumlfg;a_
spalinowego, predkoé¢ osiowa posiada W swym POCZaLKo
wym przebiegu odcinek prostv. W miare orjfialamla 5163
wzdluz osi strumienia gazu spalinowego predkos¢ wyplywas
jaevch spalin zmniejsza sie i na wykresie predkosci osiowe)
nastepuje bardzo ostry snmadek krzvwel D}'edkOf‘Cl-lb e
Wykresy predkosci radialnei. jak wida¢ z rys. 1D, gsi =
niajg sie w postaci funkcii zaleznej od odleglosci na :

W miarc oddalania sie od dyszy wylotowej w strefie pierw-
szej wykresy predkosci rozszerzajg sie. W strefie drugiej,
charakteryzujgcej sie szybkim zmniejszaniem si¢ predikosci
wzdluz osi strumienia, w stosunku do predkosci wyplywu
w pozostalej czesci strumienia — wykresy predkosci jak
juz wspomniano upodobniajg sie.

Analizujgc wykres predkosci radialnych stwierdza sie,
zc w strefic pierwszej, np. dla x/D =1, krzywa predkosci
posiada odcinek ekstremalny o linii prostej, odpowiadajacy
stalej predkosci w jadrze potencjalnym oraz bardzo ostro
opadajgce galezie, odpowiadajgce pierScieniowemu obsza-
rowi mieszania (predko$é zmniejsza sie w miare zwieksza-
nia promienia rozpatrywanego przckroju poprzecznego stru-
mienia spalin). W strefie drugiej, np. dla /D = 6, widzimy
na wykresie predkosci radialnych krzywa o gateziach opa-
dajacych bez odcinka prostego. W miare dalszego oddalania
sie od dyszy wylotowej krzywe stajg sie bardziej plaskie,
co Swiadczy o rozszerzaniu sie przekroju strumienia i wy-
rownywaniu sie predkos$ci w poszczegdlnych punktach prze-
kroju poprzecznego strumienia. Przyjmuje sie, ze w strefic
trzeciej wykresy predkosci radialnych sa podobne (rys. 2):
w strefie tej predkosci wyplywu zmniejszajg sie odwrotnie
proporcjonalnie do odleglosci. Mozna réwniez stwierdzié,
ze predko$¢é wyplywu gazu spalinowego na. osi strumienia
zmniejsza sie odwrotnie proporcjonalnie do zwiekszenia
promienia przekroju poprzecznego sirumienia gazu.

Halas, wywolywany przez strumien gazu spalinowego,
powstaje w wyniku pulsacji ci$nienia, zwigzanego z (luk-
tuacja predkosci Jub z wirami w obszarze mieszania si¢
strumienia spalinowego 2z otaczajacym powietrzem. Jak
wvnika z rys. 1 i 2 szeroko$§¢ obszaru mieszania sie pier-
&cienia burzliwego gazu spalinowego z powietrzem otacza-
iacego osrodka zmienia sie w miare oddalania si¢ od wy-
lotu dyszy wzdtuz osi podluznej strumienia. Przy obrzezu
dyszy wylotowe] szeroko$¢ ta rowna sie zeru, a w dal-
szych strefach osigga wielkos$ci kilkakrotnie przewyzszaijace
Srednice strumienia gazu spalinowego przy wylocie z dvszv.

W obszarze oznaczonym na rys. 1 literami A—A’ istnieia
duze spadki predkosci wyplywu gazow spalinowych
i w zwiazku z tym charakteryzuje sie on zaburzeniami
o malym stopniu turbulencji, podczas gdy w obszarze
oznaczonym B—B’ nastepuje zmniejszenie $redniej pred-
kosci wyplywu spalin i dlatego tez posiada on zaburzenia
o malym i duzym stopniu turbulencji. Nalezy podkresli¢,
7e niezaleznie od powyzszego w strumieniu gazu spalino-
wego wystepuje caly szereg roznego rodzaju wiréw o roz-
nych rozmiarach, jednakze wymiary ich nie mogag by¢
wieksze od Srednicy obszaru mieszania sie w danym miei-
scu. Dlugosté fal wypromieniowywanych dzwiekow w czasie
procesu mieszania $cis§le wigze sie z szeroko$cig obszaru
mieszania (rys. 1).

Badajac dokladniej przeplyw strumienia gazu swnalino-
wego do osSrodka nieruchomego z predkoscia poddzwiekowsq
stwierdza sie, ze w strumieniu mozna wydzieli¢ intensvw-
nosci turbulencji osiowei i radialnej, podobnie do przed-
stawionych juz predkoSci.

Na rys. lc przedstawiono wykresy intensywnosci turbu-
lencji w strumieniu gazu spalinowego (dla stref pierwszej
i drugiej) wynlywajgcego z dyszy o Srednicy 76 mm (dla
takiego strumienia na rys. 1b przedstawiono wykresy pred-
kko$ci). Rysunek ten okreS$la intensywnosé¢ turhulencji osio-
wveh (e—1) i radialnych (e—2) w zaleznoici od stosunkmn
1w/Us w funkeii #/D lub a/D gdzie n’ — skladowa fluktua-
cii predkosci wzdluz osi. U, — Sérednia pnredkosé¢ pnrzy wy-
locie z dyszv. Jak widaé z rys. lc. najwiekszy poziom tur-
hulencii osiowej dla rozpatrywanego strumienia bedzie
przv /D = 0.5, podczas gdy najwieksze poziomy turbulencii
radialnej wvstepuig w strefach wvpierwszei 1 drugiej.
ti. w strefach, w ktérvch daje sie obserwowaé¢ naiwieksze
stooniowanie vpredko$ci w strumieniu snalin. Swiadczy to
o tym, ze strefy te majg zasadniczy wplyw na powstawa-
nie halasu wywolywanego strumieniem spalinowym.

Na rys. 1lc przedstawiono ogdélne wykresy turbulencji
osiowe)j i radialnej dla noddiwiekowego strumienia gazu
snalinowego. Poniewaz iednak, jak iuz wspomniano, turbu-
lencia zwiazana z wyplywem poddiwiekowego strumienia
gazn spalinowego do nieruchomego osrodka ma zasadniczy
wnlyw na intensywnos$¢ hatasu oraz na widmo akustyczne
halasu wywolywanego vorzez ten strumien, nonizei rozna-
trzono bhardziei szczegdélowo wszystkie zjawiska zwigzane
7z wyplywem strumienia turbulentnego.

W celu pelnerso poznania i wyjasnienia mechanizmu
nrzenlywu turbulentneco nalezy szczegdtowo poznac i prze-
bada¢ pole pulsacji turbuletnych. Badania pola pulsacji

TECHNIKA LOTNICZA NR 10--11/1964 275



turbulentnych powinny opieraé si¢ przede }vszystklm na
dolc}i‘ékania(}‘]h eli{sperymemalnych. Niezaleznie ot_i_ ba.dan
cksperymentalnych, w pracach r‘lad'polem pulsacji t}nbl_l-
lentnych (pewne charakterystyk1'_mezqune do okreS$lenia
pola pulsacji, jak rowniez pulsaq;ll turbulentny_ch w prze-
plywie ze stopniowana predkoscig w przekroju poprzecz-
nym) mozna wykorzysta¢ teori¢ §tatystyczna izotropowe]
turbulencji. Po raz pierwszy pojecia statys_tyczne przy ba-
daniu przeplywu turbulentnego wpr'owad,zﬂ Osporne R’e}fj
nolds. Przy pomocy kinetycznej teorii gazow mozna okresli¢
takie elementy, jak sktadowe pre_dk_oém, ci$nienie, tenzor
naprezenia, gestos¢, temperaturg i mne.parametryc gazu,
ktore w przyklizeniu odpowiadajg rownaniom Nawe-Stoksa.
W matematycznej analizie przeplywu turbt}lentr’le_go 3P0~
tyka sie w literaturze oznaczenie peyvr;ych WlQleSC} z_kre-
ska u gory. WielkoSci te sa wielkosciami sredn‘lmlr zbioru
wielkoéci. Jak wynika z praktyki do uzyskania $redniej
wielkoéci funkcji turbulentnej f(x.t), W ktérej x oznacza
wektor przestrzenny ze skladowymi Xy, v, X3 stosowane s3
cztery rézne metody wyposrodkowania, a mianowicie:

Metoda pierwsza — wynposrodkowanie w czasie. W meto-
dzie tej przeprowadza sig wypoérodkowanie dla danego
punktu przestrzennego w duzym okresie czasu, a WiIgC
funkcia f (x, t) bedzie okre$lona w postaci:

R

7=

' oy
- N, 1 X
[f (x,t) | =lim-—1| f(x,s)ds [6]
bt 2T ’
' T To+4ee-T
Mectoda druga — wypoérodkowanie w przestrzeni. W me-

todzic tej przeprowadza sie wyposrodkowanie dla calej
przestrzeni w okre§lonym momencie czasu, a wigc

lf(x,"{)] = tim ~— {f(s, t) ds (7]
: 1s Vg,

objet. B - = VB
Metoda trzecia — wypoérodkowanie w czasie 1 przestrze-

ni. W tym wypadku przeprowadza si¢c wyno$rodkowanie
w duzym okresie czasu i dla calej przestrzeni, a wigc:

T
Sy 1

[f (x,t) | = lim

. A5t 2TVpg

( {f (s, 7) ds dr (8]

VB——)C‘» ,T—>co— T VB

Metoda czwarta— wyposrodkowanie statystyczne. Prze-
vrowadza sic je dla wszystkich rozpatrywanych funkcii
turbuleninych w danym punkcie przestrzeni oraz w danym
momencie czasu i woéwczas

[f&ffw)] = f f (2, t, w) dw (9]

W metodzie tei wyposrodkowanic przeprowadza sic na
calej przestrzeni Q. gdzie w jest parametrem procesu
px'zypgadkowegp. Wielko$¢ normowania «w wyraza si¢ na-
stepujgca zaleznoscia:

fdo) =11

Z przytoczonych wyzej metod wyposrodkowania, tylko
metoda wyposSrodkowania statystycznego odpowiacda warun-
kom Re}{noldsa. ktére w tym wypadku sg wykorzystywane.
Jak wynika z réznych publikacji, przy pracach eksperymen-
talny(’:h prawie bez wyjatkéw wykorzystuje sie metode
wyppsrodkowania w czasie, rzadziej metode wyposrodko-
wania w przestrzeni i nigdy metody wypoérodkowania sta-
tycznego.

.Rozpatrujac przytoczone metody ustalenia warto$ci $red-
m_ch. nasuwa sie pytanie, czy i jaka istnieje zalezno$é¢ po-
micdzy metoda wyposrodkowania w czasie, a metoda wy-
posrodkowania statvstycznego oraz czy wyposrodkowania
w.edlu,:z tych metod sg ekwiwalentne, czy tez nie. Na pyta-
nie to uzys}cme sie odpowiedz w klasycznei mechanice
statystycznej = teorii ergodycznej — ktora ustala dosta-
teczne_warunkl ekwiwalentno$ci tych obu metod wyposrod-
kowania prawie dla wszystkich charakterystyk. :

'~ n
o)

e
«
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Jednakze nalezy tu stwierdzié, ze
wigzaca obie metody wyposrodkowania,
sie miedzy sobg, dotychczas nie jest j
na zagadnienia hydromechaniki, pokry
nieniami wyplywu gazow.

WSpomniang teorig
zasadniczg réiniqc:
eszcze PrZGniesion;
Wajace si¢ z zagaq

Nalezy rozpatrzy¢ dowolng wielko —
si¢ stalymi zmianami chaotycznymi i nie past TYZU)3cy
wedlug jakiej$ ustalonej lub znanej zasady Wepulac}'_mi
niach zaklada s'ie', ze charakterystyczng Wiﬂkbégjq rozZwaza-
kowej zrpienqe,1 jest zero, w stosunku do ktorego lPorZYDad.
wana wielko§¢ przyjmuje nieregularnie — pq W-Zp?t")"_
dodatnie, raz wielkoSci ujemne. Z przyjetego Zlfl‘.ms,‘"
\{)viéia_é, ze bgdmelto funkcja pulsujgca u (t) ktéreiawo;i?éa

zie przebiegal na przykt! j - L s
ni rys. 4. g przykiad tak, jak przedstawion, to

8¢, charakte

Y

Rys. 4. Wykres pogladowy przebiegu pulsacji turbulentnych

Bardzo czesto w rozwazaniach nad wielkoSciami przyto-
czonego typu wymagane jest znalezienie parametry cha-
ra_kteryzujacego prawdopodobienstwo ukazania sie ﬁe\\'nej
wielko$ci przypadkowej zmiennej z jednej lub z drugiej
strony w stosunku do wiclko$ci poczatkowej, kiora w tym
przypadku.przyjeto réwna zeru. Jako charakterystyke tego
rozproszenia Wwykorzystuje sie moment drugiego rzedu
w odniesieniu do zadanej wielkosSci.

Nalezy przeanalizowa¢ zagadnienie rozproszenia dla funkeji
u (t) przedstawione] na rys. 4. Jezeli dla funkcji tej zmie-
rzy sie wielko$¢ u jako u,, U, u3...un W kolejno nastepu-
jacych po sobie okresach czasu t;, t, t;...t; to moment
drugiego rzedu, jako wielko$¢ wyposrodkowana, okreli sie
z nastepujacej zaleznoSci:
1
- o 2
ul = n(u%+u2+1¢§+...+ui) [10]

.Uzyskana wielko§é u? nazywa sie dyspersja (rozprosze-
niem) przypadkowej zmiennej u. Dodatnia wielko§¢ pier-
wiastka kwadratowego z dyspersji:

ey
u

nazywa sic odchyleniem standartowym przypadkowej
zmiennej u. Jezeli w przeplywie turbulentnym w postac
funkcji w (t) bedzie sie rozpatrywac¢ turbulentne pulsacje
predkosci, to odchylenie standartowe funkeji u(t) zazwy-
czaj jest nazywane intensywnoscig turbulencii w zaleznosti
od predkosci, ktorej wielko$é moze by¢ zmierzona za pomo-
cg termoanemometru.

Za pomoca wspolezesnych termoanemometrow Moga byt
dokonywane pomiary pulsacji turbulentnych. Dzieki tym
przyrzadom i obecnemu rozwojowi techniki pomiarowe]
mozna okre$li¢ wiekszo$¢ wielkosci zwigzanych z przeply-
wem turbulentnych gazéw.

H. Liepmann i J. Laufer w pracy ,Investigation of frec
turbulent mixing” (opublikowanej w roku 1947) wykazali

ze rozklad skladanych predkosci pulsacyjnych osiowe] (=

=‘l/urz ) i radialnej (v' = }/u") W przekrojach poprzeCZHYCh
przeptywu w wypadku turbulentnej strefy miesza’ni.a po:
staja prawie niezmienne przy réznych odleglosciach O
wyplywu strumienia. Stwierdzili oni, ze obie Slf}ad?“‘f
(osiowa i radialna) intensywnosci turbulencji osiagaja At
tosci maksymalne na zewnetrznej granicy strefy mieszand
sie gazu z otaczajagcym oS$rodkiem.



Na rys. 5 przedstawiono wykres rozkladu intce
wrbulencji, uwazany przez Liepmanna i Laufera za {ypo-
wy. Wielkosc 6 uwzgledniona na wykresie (rys. 5) oznbz:l}zza
pigzszo$¢ strat Impulsu w warstwie granicznej.

S. Corrsin w pracy ,Investigation of flow
symmetrical heatg?d_ jet of_ air” (opublikowan
przedstawit  wyniki  pomiaréw intensywnosci turbulencji
wykonane dla osiowych skladowych predkoéci w strumie-
niu gazu 0 wWyplywie symetrycznym wzdiuz osi vrzeptywu.
Wwyniki pomiarow przedstawiono na rys. 6. Wielkosd U
uwzgledniona na Wwykresie oznacza $rednig predkosé prze-
plywu gazu w jadrze potencialnym. W pracy tej Corrsin
przedstawil réwniez poréwnanie skladowych intensywnosci
turbulencji radialnych i osiowych dla okreélonych odleg——
loci od dyszy wylotowei. Wykresy poréwnawcze dla stru-
mienia turbulentnego o przekroju okraglym przedstawiono

-

nsywnosei

ip an axially
e] w 1943 r)),

na rys. 7. Uwzglednione wielkosci na tym rysunku ozna-
caja: u — Srednia predkos$¢ na promieniu r, U,, = dla
r=0.

7Z danych Corrsina przedstawionvch na rys. 6 wynika,
ie miejscowe minimum, znajdujace sie w $rodkowej czesci
wykresu pulsacji turbulentnych, utrzymuje sie az do odle-
glosci rownej okoto 20 $rednicom dyszy wylotowej. Rowno-
czeénie mozna stwierdzi¢. ze podczas gdy praktyczne podo-
bienstwo wykresow Sredniej wredkosci osiaga odleglose
okoto 8—10 Srednic dyvszyv wylotowej. to rzeczywiste podo-
bienstwo kinematyczne nie wystepuje az do odlegtosci
okolo 20 Srednic.

Jak wida¢ z rysunku 7. przedstawione na nim krzywe
nie s3 do siebie podobne. Mozna wiec stwierdzi¢, ze wy-
wodyv teorii drog mieszania sie dwoch oérodkoéw odnosnie
intensywnosci turbulencji sg zdecydowanie biedne.

Wiasciwosci statystyczne przypadkowej zmiennej mozna
takze okresli¢ za pomoca wspolczynnika korelacji. Po raz
pierwszy  wspoOlczynnik korelacji pomiedzy wielkosciami
pulsuigcymi przy analizie przeplywu turbulentnego (a mia-
nowicie korelacje pomiedzy skladowymi pulsacjami pred-
kosci w dwu roznych punktach cieczy w tym samym mo-

I0.7

Rys. 5. Wykres przedstawiajacy rozklad prgdkosei frednich i pulsa-
cyinych oraz wspolczynnika korelacji w przekroju poprzecznym
strefy turbulencyjnej swobodnego mieszania przy x =75 cm
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Rys. 6. Krzywe rozkladu podiluznych pulsacji turbulentnych w dy-

szy turbulencyjnej o okragltym przekroju poprzecznym
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Rys. 8. Wykres zmian wspoiczynnika wzajemnej korelacji (dla
warunkoéw z/d = 1,5, y/d = 0,55, predkos¢ wyplywu na osi stru-

mienia U, = 465 stop/sek) w zaleznosci od dtugotrwaltosci czasu
zatrzymania dla réznych lokalizacji przestrzennych § w stru-
mieniu o Srednicy 1 cal

mencie czasu) wprowadzil G. 1. Taylor w pracy ,,Statistical
theory of turbulence I—V inclusive”, opublikowanej w 1935 r.
Korelacja wprowadzona przez Taylora wyraza sie tensorem
drugiego stoppia 2 dziewigecioma sktadowymi. Tensor ten
bardzo czesto jest wykorzystywany przy badaniach turbu-
lencji izotropowej.

Wspotczynnik korelacji pomiedzy dwiema sktadowymi
predkosci pulsacyjnej w jednym i tym samym punkcie
okresla wiclko$¢ naprezen Reynoldsa i moze by¢ wyzna-
czony w nastepujacy sposob. Zaklada sie, Ze sie rozpatruje
zmienne pulsujgce w dwu punktach A i B, ktére oznaczamy
przez u4 i uB. Zaklada sie rowniez, ze pomiedzy wspom-
nianymi zmiennymi istnieje ustalona zalezno$¢, ktérg na-
zwaliSmy korelacjg. Miarg jakosciowg wspomnianej kore-
lacji jest wspodiczynnik korelacji, ktory mozna okresli¢ na-
stepujaca zaleznos$cig:

U
AYB
RAB = —T—_— [11]
VsV
Zgodnie z nicréwnoscig Koszi mozna napisac¢, ze:
T U5~ VU2 YTE<0 [12]
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i wyznaczy¢ z tej nieréwnosci granice wspoltczynnika kore-
lacji, a mianowicie:
—1<Raz< +1 [13]

7 zaleino$ci [13] wynika, ze wielko$¢ ws,plélczynnika ko-
relacii zawiera sie w granicach od —l_do 1. .
kW wypadku turbulencji izotropowej .korelaCJa’ _druglqgo
stopnia jest funkcja absolutnej wielkoscg odleg'losm pomig-
dzy dwoma punktami i czasu. Wspdlczynnik k_grelacn
rmozliwia okreélenie dwoch réznych skal' turbulencji.

Rozpatrujac w dalszym ciggu zagadnienie kOI"elaC]l mozna
obraé¢ odcinek AB, polozony réwnoleglfe dp osi ¥

Przy zjawisku turbulencji izotropowe] Wlelkosc.R‘f = R AB.
Wielkoéé ta powinna by¢ parzysta funkcja, a wigc:

=\ 2 5\ 2 6 1 THy
1 [d 1 [au\® ¥ 1 [du

R R A — =5 Ao [14]
v 2 gre\dy| 4 yiz\dy 6! U'?\dy

gdzie:

Ut = fjj:ﬁé

Na rys. 8 przedstawiono wykres obrazujacy typowa krzy-
wg wzajemnej korelacji uzyskang w strumieniu turbulen-
tnvm. Z wykresu tego wynika, ze wielko$¢ wspodlczynnika
korelacji nie osigga warto$ci maksymalnej réwnej jednosci.
Swiadczy to o tym, ze struktura wyplywajgcego strumienia
zmienia sie z jego ruchem. J. E. F. Williams w pracy ,,On
convected turbulence” wykazuje, ze dla jednorodnego pola
turbulentnego krzywa bedgca obwiednig krzywych wzaiem-
nej korelacji jest w rzeczywistosci autokorelacjg sygnatu,
ktéry moze by¢é wykryty przez obserwatora poruszajgcego
siec z turbulencjg. Nalezy podkresli¢, ze poruszajacy sie
obscrwator jest w stanie rejestrowania zupelnie innej struk-
tury turbulencji, anizeli obserwator nieruchomy. Naijbar-
dziej zauwazalna roéznica sprowadza sie do tego, ze obser-
wator nieruchomy rejestruje sygnaly o bardziej wysokich
czestotliwos$ciach.

Przeksztalcenie Kkrzywej Fouriera, bedacej obwiednig
krzywych wzajemnej korelacji, stanowi gesto$¢ spektralng
turbulencji w systemie wspodirzednych poruszajacych sie
z przeplywajacym strumieniem gazu. Dlatego tez pochodne
tej krzywej wzgledem czasu $ciSle sie wigzg z hatltasem
generowanvm w danej strefie.

E. J. Richards w referacie wygloszonym na Nicdzynaro-
dowym Kongresie Akustycznym w Stuttgarcie w 1959 roku
stwierdzit, ze zastosowanie wspomnianych reczultatéw do
zagadnien turbulencji strumieni gazéw w samolotach od-
rzutowych powinno traktowac¢ sie jako rzecz doswiadczalng,
gdvz w tym wypadku turbulencja jest jednorodna i sygnaty
odbierane przez poruszajgcego sie obserwatora nie bedg
stacjonarnymi funkcjami czasu. Richards stwierdza. zc roz-
poczecie analizv turbulencji w systemie ruchomym jest
korzystne, gdyz woéwezas mozna rozvatrywaé przeplyw
jako jednorodny w matym obszarze.

Rozpatruigc calto$¢ zagadnienia nalezv ustalic
wielko$¢ 2, nazywana mikroskala turbulencii okreslaiaca
rozmiar najmniejszych wiréw, dzieki ktorvm nastevnuie
rozoroszenie energii ruchu turbulentneco. Wielknsé 7 wo-
siada wymiar liniowy. Mikroskala turbulencji moze by¢
okres§lona z nastepujacej zaleznosci:

1 1—R, 1 [ du\?
——=lim—=— 15
12 e y2 2U!2 dy [ ]

Parabola #2=122(1 — Ry) w swym wierzcholku
1 2
punkt wspélny z krzywa (Ry,y), a wielkosé 51 jest pro-

ieszcze

posiada

mienjem krzywizny paraboli lub krzywej w punkcie stvku.

’Skale turbulencji charakteryzujacg rozmiar duzych wi-
row w przeplywie turbulentnym mozna okre$li¢ z naste-
pujacego wzoru:

Ly=JRydy [16]
[o]

Rezultaty obliczen wykazujg, ze hipotezy o stalosci drog
(tor6w) mieszania oraz o staloSci wspoélczynnika wymiany
w strefie mieszania nie znajdujg potwierdzenia. Dla strefy
swobodnego mieszania sie ILiepmann i ILaufer ustalili, ze

przy y/© =05 (M — migzszo$é strat impulsu w warstwie
granicznej) mikroskala turbulencji wynosi:
1=4-10-3Vz [17]
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a skala turbulencji (dla Ry)

Ly=28-10~2g

[1g)

W réwnaniach [17] i [18] wielkoge
od poczatkowego przekroju strumienia,
We wspomnianej juz pracy S. Corrs
rownanie krzywej catkowitego naprezeni
dla predko$ci w przekroju x/d =20 z wi
mentalnymi tarcia turbulentnego dla st
nego wzdluz osi

X oznaczg odlegtos;
in Przedstawi}

. po.
a taycga, wyliczonej
elkoseiami ckspery.

rumienia Symetyy,
przeplywu. Uzyskane wyajki® 13

tys 9. Skala turbulencii dia sirumienia Symetriigsztégle
wzdluz osi przeplywu posiada nastepysi : J-2nego
x/d = 20). cPujace. wielkasei (gl

L.=36 cm

ix=10,44 cm

L,=0,67 cm
Ay =10,31 cm

Liepmann i Laufer w pracach swych r
nienie balansu energii ruchu turbuleitneg?)zgétrsf;eh Zagad-
bodnego mieszania. Stwierdzili oni, ze wszystkie {
dowe rownania encrgetycznego, to jest doplyw
i dysypacja (rozproszenie) encrgii osiggaja wielkoss
malng w S$rodkowej czesci sirefy mieszania
punktu przegiecia na wykresie predkosci. '

fie swo-
rzy skla-
dyfuzja
maksy-
W poblizy

‘ —T

16 - AN

Xu=20
a =2 /.”.-. 2 G
\ © WYniki eksperyment,

LN

04q a8 12 16 0. 2

TL-18/64 R9 /A

T=pia'v’ /

~
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[
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Weelkosct obliczeniowe T
o

S
S
o

Rys. 9. Tarcie w strumieniu turbulentnym o przekroju okrastym
przy x/d = 20 (krzywa jest wynikiem obliczen dla $rednich pred-
kosci)

Woko6l strumienia spalinowego rozprzestrzenia sie pole
turbulentne. Z turbulentnym polem strumienia $cisle sie
wigze pole ci$nienia hydrodynamicznego o wysokiej inten-
sywnos$ci. Intensywno$¢ tego pola gwattownie spada z odle-
gloScig, jednakze w poblizu strumienia dominuje ono w po-
réwnaniu z ci$nieniem akustycznym. Okoliczno$é ta dopro-
wadzila do tego, ze badacze halasu wywolywanego stru-
mieniem gazu wyplywajacego z dyszy samolotu odrzutowego
nazwali obszar ci$nienia hydrodynamicznego polem bliz-
szym, podczas gdy obszar cisnienia akustycznego — polem
dalszym. Szezegolowe poznanie pola blizszego jest bardzo
istotne w $wietle badan oddzialywania wyplywu strumie-
nia na drgania strukturalne konstrukcji samolotu. znajdu-
jacej sie w hydrodynamicznym polu strumienia. Rozpatru-
jac konstrukcje lotnicze nalezy stwierdzi¢, ze dla tego
typu konstrukeji jest bardzo istotne poznanie rzeczywistych
obcigzen dzialajacych na nie, a nie ci$nienia w posize-
g6lnych punktach. Dlatego tez bardzo wazne staje sig uzv-
skanie informacji dotyczacych obszaréow korelacji w poblizu
strumienia, jak réwniez fluktuacji ci$nienia.

Ciekawe wyniki uzyskali uczeni w czasie prac nad bade-
niem ciénienia w blizszym polu w zaleznosci 0d odlegloscl
od dyszyv wylotowej. Na rys. 1d przedstawiono wy:krgs
ilustrujacy uzyskane wyniki dla dyszy modelowe] 0 Sted-
nicy 76 mm. Z wykresu tego wynika, ze ciénier}}e \ pobilzu
dyszy wylotowej posiada nieznaczng wielkosc. w rn]lqrcﬁ
oddalania sie od dyszy, wielkoé¢ ciénienia (w odleglosd
rownej kilku érednicom dyszy) gwaltownie werasta, ®%
gajac warto$¢ ekstremalng i z kolei w miar€ dalslzeau
oddalania sie wielko$¢ ta maleje. Ksztalt krzywe) YOZk,.ana
cisnienia (rys. 1d) bardzo przypomina krzywa pfz,("dSta“.mcei
na rys. le, a szczegdlnie dla wartosci y/D =05 11‘15tr“]ar,‘_
poziom turbulencii osiowej. Poréwnujac Wykresy Z n&ia
sunku 1b—d stwierdzimy, ze ekstremalna wielkosc c1sryue i
charakteryzuje obszar strumienia gazu spalinowego “z e
rym wystepuja maksymalne fluktuacje predkosci 0T



gsymalne poziomy turbulencji. I.. W. Lassiter i H. 11, Hub-
pard W pracy ,,.Th(‘ near noise field of stalic jets and
some model studies of devices for its reduction™ (i934 rok)
wykazali, ze dla strumieni wywolywanych wysoka tempe-
ratura spalanlq wartos¢ ckstremalna przedstawiona na
rvs. 1d nieco si€ przesuwa wzdluz osi strumienia (oddala
sic od dyszy wylotowel).

Rozpatrzono  dokladniej zagadnienie zmian ci$nienia
; punktu widzenia teoretycznego. W tym celu wykorzystano

rownanie ruchu dla strumicnia plaskiego, ktére posiada
postac: o

_dv | _dv _ 1 [de , dl)‘y\’ 1 dp

Yar Y dy o \dx dy/! ¢ d; [19]

oraz rownanie ruchu dla strumienia symetrycznego wzgle-
dem 0s1 wyplywu, ktére posiada postaé:

_dv , _de 1 'dr+1_.d(“] o] 1ap
dr y dy\ ¥ vl e dy

= v —

t

Yax

W przytoczonych wyzej rownaniach ruchu 6y, oznacza
normalne napiecie w kierunku osi ¥y, a ; — normalne na-
piecie w kierunku tworzgacym kat prosty z osiami x i y.

[20]

dy 0

Calkvigc oba rownania ruchu wzgledem
dla strumienia ptaskiego

y otrzymamy

y 1,

Yy
(_)’J d {' 1 d 1 v 1 v
v* — | updy— "7 | «dy— u) =——|p 21
o dx 1 EEEY dx s\t (’p =
(o] o)

o

idla strumienia symetrycznego wzgledem osi wyplywu
u 1

1 Y
1 vy 1 oy 1 oy 1/_\v
B Y Sdy T — —dy = — ~|p
0 : Yy o Yy o

\ [e) 0 o Ny N (o]
o o

[22]

Jezeli pominiemy naprezenia normalne, to wowcezas uzy-
skamy dla: granicy swobodnego strumienia

7

0 : 1/ \u
2FF'y — F*| —2 | F'ytdp=—|p [23]
72 ¢ Y.
7'
plaskiego strumienia
1 F2\n 1 Yy
FF'y— = p [24]
X r 0

¢ o VoA IO

idla strumicnia symetrycznego wzgledem osi przepltywu

7,

7
2FF!\ % F? 1/ \v
R ) I T s M=—\P [25]
ety ly ) oat? e\ Jo

(o4

Wyliczajac roznicg¢ cisnien pomigdzy osig i granicg stru-
mienia uzyskamy dla granicy swobodnego strumienia

2

N —

ou?
Pm — b, = 0,410 ZC')

*our = 0,0084 - [26]

dla plaskiego strumienia

2
3 ou
P — P, = 0,248(2c'~‘) ou ,zn(x) = 0,00330 m [27]

2

Um = u przy n =0
idla strumienia symetrycznego wzgledem osi wyplywu
2
2
.| 3 0%
p1n - D, = — 0,316 (C‘) ou _3,” = = 0,0025

2

(28]

Nadciénienie na osi strumienia w stosunku do otaczaja-
tego odrodka posiada inng wielkosé, gdyz na granicy stru-
mienia istnieje rozrzedzenie, uwarunkowane I"adlahjl;‘/n_l p.od—
plywaniem cieczy. Jezeli przyjmiemy, ze P, jest cisnleniem

hydrostatycznym w otaczajacym os$rodku, to wzory do
okreslenia nadci$nicnia statycznego posiadajg postaé: dla
granicy swobodnego strumienia

3 ou’
Py T Py = 0,338(2¢? | pu? = — 0,c0452‘5‘. [291
dla plaskiecgo strumienia
j— P ; 2 gltﬁl
Pm— Py = — 0,124 [ 2¢* | " pu 2, = 0,00165 (30]
2

i dla strumienia wyplywajgcego symetrycznie w stosunku
do osi wyplywu.

2
s 2
3 u

P — P = — 0,372 (cz) gu,;“; = —0,00295 e 2"1‘7 [31]

Blizsze pole ciSnien jest bardzo podobne do pola turbu-
lencji powstajgcego w strefie mieszania sie spalin, jednakze
skala turbulencji w polu blizszym jest nieznacznie wieksza,
a co za tym idzie czestotliwo$ci sg tu nizsze. Powstajgce
pole cisnien przenosi sie z turbulencjg z wnredkoscia nieco
wiekszg anizeli polowa predkosci przy dyszy wylotowej.
R. E. Franklin i J. H. Foxwell w pracy ,.Correlation in the
random pressure field close to a jet”, opublikowanej w ro-
ku 1958, dla tej strefy wyliczaja korelacje przestrzenng
z Kkrzywej autokorelacyjnei, o Kktorej juz wspomniano.
W obliczeniach tych autorzy =zatozyli niezmienno$é prze-
noszenia pola cisnien. W oparciu o to =zalozenie autorzy
ocenili korelacje przestrzenng z pomiarow widmowych,
uzyskanych przy zastosowaniu jednego mikrofonu z uwzgle~
dnieniem tego, ze funkcja autokorelacji jest calkowym prze-
ksztalceniem kosinusowym Fouriera widma wypromienio-
wania.

Na rys. 10 przedstawiono wykres typowego rozkladu
krzywych wzajemnej Kkorelacji, uzyskanych w blizszym
polu okraglego dwucalowego strumienia. Z przedstawionego
na wykresie umiejscowienia szczytowej wartosci korelacii
widzimy, ze pole cisnienia w tym wypadku przenosi sig
z predkoscia 0,72 U,, gdzie U, jest predkoscig wyplywu
z dyszy wylotowej. Krzywe wzajemnej korelacji, uzyskane
w blizszym polu, sg bardzo zblizone do analogicznych krzy-
wych, uzyskanych w obszarze mieszania sie strumienia.
Posiadajg one charakterystyczne wartosci ekstremalne,
Swiadczgce o przenoszeniu i votwierdzajace koncepcie., ze
pole hydrodynamiczne cisnien wigze sie =z turbulencjg
i posiada wszystkie charakterystyki turbulenciji.

Zalezno$¢ pomiedzy pulsacjami predkosci i ciSnienia okresla
tcoria Lighthilla. Z teorii tej opublikowanej w roku 1952
i 1954 wynika, ze wielko$§¢ halasu wywolvwanego przez
strumien gazow spalinowych, wyplywajgcych z dyszy sa-
molotu turboodrzutowego zalezv przede wszystkim od pred-
kosci wyplywu gazéw. Lighthill w pracach swych zajimuje
sie sprawg mocy akustycznej halasu wywolywanego turbu-
lencjg w czasie mieszania sie strumienia gazu spalinowego.

Zalezno$¢ mocy akustycznej hatasu wywolywanego przez
strumien gazu spalinowego od parametrow gazu w stru-

R(6T)
%
06 = 17
SN 4T 14— | e
04 645 ‘;;~ e 838
. 53 e o
' N1 | S
-02 ] ‘
0 2 4 6 8 0 12 17 16 18 20 22

Opoznienie czasu, 10%1ksek Ti-jsaR 12

Rys. 10. Wzajemna korelacja w polu blizszym strumienia o prze-

Kkroju okraglym o Srednicy 2 cali. Pochylenie linii prostej, oznaczo-

nej cyfrg 1 na wykKkresie obrazuje predkosSé przenoszenia, rowng
417 stép/sek = 0,72 U, dla U, = 580 stop/sek, x/d = y/d = 1,5
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micniu i parametrow otaczajacego powietrza Lighthill

ujmuje nastepujgca zaleznoS$cia:

2 8
%o |, E"u D?

= 32
W, =k, : [32]
0 ag
gdzie:
W, -— ogdlna moc dzwickowa halasu wywolywancgo

przez sirumien gazu spalinowego (pierwszg i dru-
ga strefe strumienia),

wspoblezynnik proporcjonalnosci,

0o — gesto$¢ gazu w strumieniu spalinowym,

05 — gestos¢ otaczajacego powietrza,

ko —

U, — predko$¢ wyplywu strumienia gazu spalinowego
z dyszy wylotowe],
D — &rednica strumienia przy wyj$ciu z dyszy wylo-

towej,
predkos¢ dzwieku w atmosferze.

W oparciu o liczne prace cksperymentalne, wielkos¢
wspotczynnika proporcjonalnosci dla wspoélczesnych silni-
kow turkoodrzutowych przyjmuje sie k,=2-10"% (wspél_—
czynnik ten waha sie w granicach od 2:107% do 3-1079,
przy czym dla strumieni gorgcych wg. Lighthilla przyjmuje
sie ko =2-10—% a dla strumieni zimnych ko =3-10"5).

Na rys. 11 przedstawiono wykres podany przez P. A.
Frankena, obrazujgcy absolutne moce akustyczne dla swo-
bodnego strumienia spalinowego, wyplywajacego z predko-
$§ciami M <1, w zalezno$ci od specyficznego ciggu. W wy-

6

E 7

1° ; —
D=100 r
AN

Ahsolutna moc akustyczna, ¥
S]
e

Q’Q,
1,5 BAN
'\

g kpsskn

Rys. 11. Zaleznos¢ absolutnych mocy akustycznych hatasu wywo-

tunego przez swobodnie wyplywajacy strumien gazow spalino-

wych z dysz o sSrednicy D = 100, 59, 25 i 12,5 cm od ciggu (wg
P. A. Frankena)
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Loz cisnicia dénigkonago P

Rys. 12, PrzybliZzony poziom cisnienia dzwiekowego w odl Sci

rZ) po @ egtosci
5}1. m w klelunku_.najwuzksrzego wypromieniowania hatasu, przed-
stm‘m:ony w funkecji prgdkosci przeptywu w strumieniu dla zrédet
okreslonych mocgy (ciggiem) silnikoéw. 1 — Smiglowce, 2 — samoloty

ttokowe, 3 — decybele = k + 10 lg ‘ho$smi

tokowe, lecybele g v, 4 — turboSmigtlowce, 5 —
51131}(1 pulsacyjne, 6 i 7 — turboodrzutowe, 8§ — tu:f'boodr'zutowe
z dopalaczem, 9 — rakiety. Nachylenie linii przervwanej, przed-

stawionej na wykresie, okresla przyrost moc zWi ] i

; R A e, a < y dzwiekowej zgodnie

%z zasadg 6sme]) potegi predkosci wyplywu strumienia oderutgwe“o.
OkreSlona dokiadno$é¢ wynosi +5 dB -
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Rys. 13. Wplyw temperatury strumienia na moc d2wiekow.
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Rys. 14. Rozklad wyjsciowej mocy akustycznej dla strumienia

z przekrojem kolowym. I — rozmieszczenie warstwy pseudolami-
narnej, 2 — hatas, 3 — wzmacniajace oddziatywanie stopnia, 4 -
strefa mieszania, 5 — strefa przejsciowa, 6 — strefa calkowicie

Wwyksztatconego strumienia. Na wykresie tym odlegtosci od wyjscia
strumienia wzdtuz jego przeplywu odiozono na osi odcietych
w jednostkach S$rednicy dyszy

kresie - tym parametrem jest S$rednica dyszy wylotowej,
ktora waha si¢ od D=100 cm do D=125 cm. Przedsta-
wienie wykresu w uktladzie logarytmicznym umozliwilo
zastosowanie zasady u®.

Na rys. 12 przedstawiono dane obrazujgce zaleingit
wielko$ci halasu od predkosci wyplywu strumienia dla
niewielkich strumieni wyplywajgcych z silnikéw samolo-
tow turboodrzutowych, pracujgcych normalnie i z dopala-
czem, oraz dla silnikéw rakietowych. Z wykresu tego widac,
ze wzrost energii akustycznej nastepuje ze wzrostem pred-
kosci strumienia gazu. W oparciu o przytoczony WYKIes.
iak rowniez i inne prace mozna stwierdzié, ze obemie nie
ma bezposrednich wiadomosci odno$nie wielkosei Wzrosty
poziomu natezenia halasu w zaleznosci od Wwzrostu chl.‘
silnika, wytwarzajacego ten hatas. Wiadomo jest, ze Wsp0"
cze$nie najwieksze moce silnikéw osiggaja kilka tysiecy k“;
a halasy wywotane tymi silnikami wynosza okolo 1%/0 mocy
uzytecznej silnika.

Temperatura gazu spalinowego, jak wynika ze W20rt (3l

nie ma wplywu na wielkos¢ halasu wywolywanego p:;g:
ten strumien. Po opublikowaniu prac Lighthilla mag‘vki
poZniejsze badania, przeprowadzone przez rozne plat‘gach
naukowo-badawcze i laboratoria przy duzych Z?klamia.
przemystu lotniczego, zajmujace sie miedzy innymi PO
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;mcalkowitej mocy alfustycznej halasu wywolywanego przcz
qumienie gazéw spalinowych, potwierdzily zgodno$é ekspe-
qmentow z zasada Lighthilla — o6smej potegi predkosci
qplywu gazow spalinowych.

7 G. Rollin w pracy ,Effect of jet temperature on jet
qise generation” (1958 rok) omawia zalezno$¢ mocy aku-
wemej od temperatury gazu. Na rys. 13 przedstawiono
{\j}nik pomiaru cglkowitej mocy akustycznej pola dzwieko-
wgo dla strumienia wyplywajacego z dyszy o Srednicy
)D'fmm przy roznych temperaturach wyplywajgcego gazu.
Wfykres ten dowodzi, ze dla calego szeregu t{emperatur
gsperymentalnych moc dzwickowa nie zalezy od tempera-
ury gazu.

G. M. Lilley w pracy ,,On noise from air jets™ (1958 rok),
¢ oparciu o ustalone charakterystyki i parametry przez
5. K. Batcherolego i J. C. Laurence’a, rozpatruje zagadnie-
ja zwigzane z okresleniem intensywnosci hatasu wywo-
mego przez strefy wyplywajgcego gazu spalinowego, po-
iadajace duze predkosci. W pracach swych Lilley przyjat
iko model strumienia turbulentnego izotropowe pole
urbulentne. Ustalil on wielko$¢ promieniowania dzwieko-
1ego, wywolywanego przez poszczegOlne strely strumienia,
redstawione na rys. 14. Z wynikow prac Lilleya przed-
fawionych na rys. 14 wynika, ze w praktyce poziom ha-
wsu jest staly do odleglo$ci 4 —35 Srednicy dyszy wylotowej
7 kolei nastepuje gwaltowny spadek poziomu hatasu (na
wkresie zilustrowano to ostrym pochyleniem krzywej)
vmiare oddalania sie od dyszy wylotowej.

G. M. Lilley. oprocz przytoczonych wynikow, okreslit
vielko$¢ poziomu hatasu przez liczbe Macha, stopien pred-

xscl 1., skale turbulencji L,; i wielkos¢ turbulencji V2,
flra wyraza sie nastepujaca zaleznoscig.
L
1-+-5M%
o' v HVLn [33]

1— M _
o

0, }

W strefie pierwszej moc akustyczna halasu moze by¢
kreSlona ze wzoru [34], a charakterystyczna czestotliwo$é
iiwieku ze wzoru [33]. W strefie drugiej moc akustyczna

Tabela 2
e Liczba M |
o S na wyjsciu '
z dyszy 0.3 0.5 | 0,7 |
Stale .
paametry —— L |
1 10°35 9915 | e |
S, 6720 6° - Al
— s | e
o r‘: 0,1 o 0-’1_ I _Oi_ —
= Y o1 0,11 | ou
- C; T OS_K ] | 0.8 - o
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. 0,303 0,268 0,233 |
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haltasu moze by¢ okres$lona ze wzoru [36], a charakterystycz-
na czestotliwosci dzwieku ze wzoru [37] — patrz tabela 1.

Wielkos$ci ¢; do ¢g i k; wystepujgce w przytoczonych wzo-
rach podano w tabeli 2. Moc akustyczna hatasu wywotywa-
nego przez caly strumien gazu spalinowego przez strefe
pierwszg i drugg bedzie réwna sumie mocy akustycznych,
wywolywanych przez poszczegoélne strefy strumienia, a wigc
Wo =W, + W,. Po zsumowaniu tych wielko$ci i wstawieniu
odpowiednich wartos$ci z tabeli 2 otrzymujemy wzo6r Ligh-
thilla [32], okre$lajacy ogdlng moc akustyczng hatasu wy-
wolywanego przez strumien poddiwicekowy.

Z przytoczonych powyzej charakterystyk strumienia gazu
spalinowego, wypltywajacego z dyszy samolotu z predkoscia
poddzwiekowg do oS$rodka nieruchomego, wynika, ze pred-
kos¢ wyplywu gazu, zjawisko turbulencji, jak réwniezi wa-
hania ci$nienia w miare oddalania sie od dyszy wylotowe]
ulegajg zmianie. Wplywa to, jak juz bylo podkreslone kil-
kakrotnie, na poziom halasu wywolywanego przez strumien
gazu spalinowego.

Na rys. le przedstawiono czestotliwo$¢ hatasu i turbu-
lencji w zalezno$ci od predkosci wyplywu dla strumienia
wydostajgcego sie z dyszy eksperymentalnej o Srednicy
76 mm. Przedstawione wielkoSci halasu na wykresie 1le
byly pomierzone w poblizu granicy wyplywajacego stru-
mienia, a poziomy turbulencji (fluktuacji predkosci osio-
wej) na osi strumienia. Z wykresu wynika, ze czestotliwosé
hatasu i intensywnos$¢ turbulencji wzrasta wprost propor-
cjonalnie do zwiekszenia predkosci wyplywu. Prace ekspe-
rymentalne wykazaly, ze przy zwiekszeniu $rednicy dyszy
wylotowej o 100%o, czestotliwo$¢ haltasu w przyblizeniu
zmniejszala sie o 100%e.

Na podstawie przytoczonych wykresow, umozliwiajgcych

porownanie czestotliwosci wyrazonej w funkcji predkosci
oraz wspomnianych prac eksperymentalnych mozna stwier-
dzi¢, ze czestotliwo$¢ halasu wywolywanego przez strumien
spalinowy w blizszym polu akustycznym jest proporcjonal-
na do predkosci wyplywu strumienia i odwrotnie propor-
cjonalna do Srednicy. W oparciu o rys. le, jak rowniez
o niektére prace badawcze, mozna wyciggnaé¢ nastepny wnio-
sek, ze poziom hatasu jest w pewnym stopniu zwigzany
rowniez z fluktuacjg predkosci osiowej w wyplywajacym
strumieniu.
A. Powell w pracy ,,A survey of experiments on jet noi-
se” dowodzi, ze charakterystyczna czestotliwo$¢ fmaye dla
strumienia gazu o dostatecznie wysokiej predkosci jest
taka, iz zwigzana z nig diugos$¢ fali posiada wielko$¢ row-
ng okolo 3—4 S$rednic strumienia, zmierzonych przy dyszy
wylotowej.

Przedstawione rozwazania teoretyczne i eksperymentalne
w licznych przypadkach odnosily sie do modelowych dysz
wylotowych. Praktyka, jak rowniez rozwazania matema-
tyczne (wykorzystanie rachunku prawdopodobienstwa) wy-
kazaly, ze wyniki modelowe z pelnym powodzeniem mozna
przenie$¢ na dysze wylotowe samolotéw turboodrzutowych.

Liczne prace teoretyczne i badawcze wykazujg, ze moc
dzwiekowa hatasu, wywolywanego przez pierwszg strefe
strumienia gazu spalinowego, stanowi okolo 50%s ogolnej
mocy dzwiekowej halasu, wywolywanego przez caly stru-
mien gazu spalinowego. Na podstawie tych badan mozna
sgdzi¢, ze podstawowy halas jest wypromieniowywany pew-
nym wycinkiem strumienia gazu spalinowego, zlokalizowa-
nym w odleglosci okolo 6D od wylotu dyszy spalinowej.

Wyniki prac uzyskanych przez J. M. Lighthilla, jak row-
niez przez O. K. Mawardiego i I. Dyera oraz przez A. Po-
wella, wskazujg na to, ze wielko$¢ hatasu, wywolywanego
przez wyplywajgce strumienie powietrza oraz wyplywajg-
ce z dysz samolotéw turboodrzutowych strumienie gazu spa-
linowego, zalezy w bardzo powaznym stopniu od rozmiarow
tych strumieni. Rozmiar strumienia wyptywajgcych spalin
ma wplyw nie tylko na intensywno$¢ wywolywanego ha-
tasu, ale rowniez powazny wplyw na ukiad widma akus-
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ey o halasu. Ustalono, ze w strefie pierwszej, jak row-
;}i,;imi}f strefie drugiej strumienia gazu spalinowego, cbg-
rakterystyczna czestotliwoéé'wywolywa}nggo hatasu zrr(ljmgj—
sza sie w miare zwigkszanla odlegllosgl od wylotu dyszy
samolotowej, czyli innymi slowy mowilgc — .czestotuwo'sc
dzwiekow zmniejsza sig ze zwigkszeniem $rednicy przekroju
poprzecznego strumienia gazu spalinowego. . .

W strefie pierwszej, charakteryzujace) si€ rr_lalyml wira-
mi, wypromieniowywane sg dzwigki o .wysoklch czespotllf
wosciach, podczas gdy w strefie drugie], charakteryzujgce)
sie intensywna burzliwo$cia, wypromieniowywane sg dzwie-
ki o niskich czestotliwos$ciach. o

Obserwujgc hatasy wywolywane przez strumienie gazu
spalinowego nalezy stwierdzi¢, ze charakteryzujg sig one
okreslona kierunkowos$cia, polegajaca na tym, ze najwyzsze
natezenia halasu ukladajg sie w pewne) sfcrefle w stosunku
do osi podiuznej strumienia gazu spalinowego, bedgce]
przedluzeniem osi silnika. Na przykiad dla 51ln.1ka_ Avon,
przy predkosci wyplywu spalin 550 m/sek, nate;zeme naj-
wyzszego hatasu obserwuje sie w sektorze okre$Slonym k3g-
tem 30—45° (patrz ,,Technika Lotnicza” nr 12/63, Sitsz | 3525
rys. 39).

yPozio)m ogoblnego ci$nienia dzwiekowego wywoly wanego
przez strumien gazow spalinowych w dowolnym punkgle,
okreslonym katem ¢ zawartym pomigdzy osig podl’u.zna
strumienia (silnika odrzutowego) i biegunem o diugosci 7,
laczacym rozpatrywany punkt ze Srodkiem dyszy wyloto-
wej, moze by¢ okre$lony ze wzoru [38].

f=101g W, —20 1g r + 10 lg & - 122 [38]

Wielkosé 10 1lg & jest okre$lona ze specjalnego wykresu,
podajgcego bezposrednie wielkosci w dB, zalezne od kata @
[rys. 15].

Na podstawie prac do$wiadczalnych stwierdzono, ze przy
podwyzszeniu czestotliwo$ci dzwieku, czyli zmniejszeniu
dlugosci fali, kgt rozchodzenia sig fal dzwiekowych zmniej-
sza sie (wypromieniowanie staje sie bardziej kierunkowe)
i odwrotnie — przy zmniejszeniu czestotliwosci i zwigksze-
niu ditugos$ci fali, kgt ten zwieksza sie. Ustalono rowniez,
7ze ksztalt krzywych charakterystyki kierunkowo$ci uzalez-
nia sie od wpltywu interferencji. Jednakze kazdemu wypro-
mieniowaniu towarzyszy rowniez zjawisko dyfrakcji
i w zwigzku z tym kierunkowo$¢ wypromieniowania okre-
§la sie lacznym dziataniem interferencji i dyfrakecji.

Kierunkowos$¢ hatasu wywolywanego przez silniki lotni-
cze nalezy rozpatrywaé¢ z punktu widzenia nie tylko ukladu
$§rednich maksymalnych natezen hatasu, lecz réwniez ukla-
du widma akustycznego haltasu. Wykresy hatasu, wywola-
nego przez strumienh gazu spalinowego, uwzgledniajgce
w poszczegdlnych punktach pomiarowych natezenie hatasu
w zalezno$Sci od pasma czestotliwos$ci, dajg dopiero obraz
kierunkowo$ci hatasu, wywolywanego przez rozpatrywany
samolot. Na rys. 10 i 11 zamieszczonych w , Technice Lot-
niczej” nr 11/1961, str. 279, przedstawiono takie wtaénie
wykresy dla samolotéw, wykonane w roznych odleglo$ciach
od nich.

W oparciu o przeprowadzone badania eksperymentalne
oraz przytoczone prace teoretyczne, zwigzane ze strumie-
niami wydostajgcego sie powietrza lub gazu spalinowego
z predkos$cig poddzwiekowg (M << 1), mozna wyciggngé¢ na-

PRZYPOMINAMY!

wlechniki

Czas odnowic¢ prenumerate |

stepujace wnioski, bardzo istotne dla naz

. iemne} ojstyel
molotow w portach lotniczych: €} Obshugj g4.

1) wielko$¢ halasu wywolywanego
spalinowego zalezy przede wszystkim
plywu z dyszy wylotowej,

2) wykorzystanie systemu dopalania w czasi
ka turboodrzutowego przez spalanie dodatko !
pednego w dyszy odrzutowej powoduje w n;zi%gr?;iterlalu
padkach nawet dwukrotny wzrost temperatury gaz, Przy-
nowego. Dzieki temu nastepuje zwiekszenie prgdkoécypa'lp
plywu spalin, ktéra z kolei powoduje wzrost nateien’l Wy-
ziomu hatasu w stosunku do hatasu wywolywane ia po-
malna pracg silnikow, €0 nor-

3) wielkos$¢ halasu wywolywanego przez stru
spalinowego w pewnym stopniu zalezy od stosu
p/Po, gdzie p — ciSnienie wewnatrz komory, 3 D
w otaczajgcym osrodku,

4) moc 'akustyczx'la, wypromieniowywana przez strumieq
gazu spalmqwego, Jest proporcjonalna do 6smej potegi §red-
niej predkosci przeplywu spalin w strumieniy,

5) stosunek mocy akustycznej do gestosci energii kine.
tycznej (mocy mechanicznej) wyraza sie zaleznoscig:

przez StrUmieﬁ

od predkosci jegon\isz;lf

€ pracy silgi.

mien gazy
nku cisnie;
— CiShienje

_ moc akustyczna i
= . — = 10-4)M5
moc mechaniczna

u
gdzie M = : (liczba Macha), ¢

6) ogodlna energia dzwiekowa wynosi $rednio dla silnikéw
turboodrzutowych o duzych ciggach od 1 do 5% calkowite]
energii silnika.

7) najwieksze natezenie halasu, wywolanego przez sihik
turboodrzutowy przy $redniej predkosci wyptywajacych
spalin okolo 550 m/sek, obserwuje sie w sektorze okreslo-
nym katem 30—453° w stosunku do osi podtuznej silnika,

8) gazy spalinowe, wyplywajgce z dysz silnikéw odrzuto-
wych wspédliczesnych samolotéw wysokiej klasy o ciggu po-
nad 5000 kp i Srednicy dyszy wylotowej 70 cm, w czasie
pracy bez dopalania wywotujg haltasy o mocy akustycznej
okolo 100 kW. Wywolany haltas w wyzej wspomnianej stre-
fie, w odleglosci 2 m od dyszy wylotowe] osigga natezenie
okolo 130 dB i jezeli nie jest tlumiony, to w odleglosci
okolo 200 m posiada on natezenie okolo 120 dB. Halas ten
pomimo tlumienia naturalnego posiada w odleglosci 1 km
od zrodia jeszcze powazne natezenie,

9) strefa najwiekszego natezenia halasu nieznacznie prze-
suwa sie przy zmianie predko$ci wylotu gazu spalinowego,
zblizajgc sie do linii granicznej, tworzacej kat 45° z podtuz-
na osig silnika (kierunkowo$¢ wypromieniowywania dzwig-
kow przez strumien gazu spalinowego zalezy od liczby M).

10) w niektérych przypadkach pracy silnika samolotu
turboodrzutowego najwieksze natezenia halasu przenosz
sie z czesci zasilnikowej do cze$ci przedsilnikowej. Halas
ten wystepuje w postaci nieprzyjemnego gwizdu i jest wy-
wolany ssaniem powietrza. .

dok. w mast. zeszycie

Lotniczej* |
na [ kwartat 1965 r.
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Uniwersalna zgrzewarka punkiowa

Zgrzewarka zostala zbudowana jako urzadzenie pomocni-
(e uzywane przy pomiarach tensometrycznych w wysokich
emperaturach. Stuzy do zgrzewania koncowek drucikowych
i foliowych tensometrow oporowych, przewodow odprowa-
izajacych, blach ochronnych i ekranujacych itp. Moze by¢
rwniez zastosowana we wszystkich innych przypadkach,
kiedy zachodzi koniecznos¢ zgrzewania najcieaszych dru-
w lub blach. Za pomoca omawianej zgrzewarki otrzymy-
wano poprawne zgrzeiny na drutach o $rednicy od 0,3 do
002 mm i blach o grubosci od 0,1 do 0,01 mm, przy czym
nie wykorzystywano jeszeze pelnego zakresu regulacji pa-
ameirow  zgrzewanli.

Budowa zgrzewarki

Gidwnym elementem zgrzewarki jest bateria kondensa-

row C o pojemnosci okolo 1000 «F (rys. 1). Po wigczeniu
wylacznika W, zapala si¢ neconéwka N,;, a po pcwnym cza-

Rvs. 1. Schemat zgrzewarki

sie, polrzebnym na nagrzanie lampy L, zapala sig¢ neonow-
ta N, wskazujac. ze kondensatory C sg naladowane i ze
wrzewarka jest gotowa do pracy. Przez nacid$niecie przy-
dsku Z uruchamiamy przekaznik P,, ktory wylgcza kon-
fensatory C z obwodu ladowania i wlgcza w obwodd trans-
armatora impulsowego Tr.. Nastepuje gwaltowne roztado-
vanie kondensatoréw poprzez uzwojenie pierwotne trans-
ormatora, dajac w uzwojeniu wtornym impuls prgdowy
wedu kilkuset amperow. Po zwolnieniu przycisku Z konden-
satory C ponownie wlgczane sa do obwodu ladowania i.la—
dija sie w czasie okolo jednej sekundy. Czas ten mozna
mieni¢ przez zastosowanie odpowiedniej warto$ci oporni-
ka R,. Regulacja parametroéw zgrzewania odbywa sig za
wmoca przelacznikow P, i P,. Zalezno$¢ pradu zgrzewa-
iicego od czasu w roéznych potozeniach przelgcznikow P,
iP, podaje rys. 2. N

Za pomoca przelgcznika P, zmieniamy wielkos¢ ;adunku
v kondensatorach C, a tym samym ilo$¢ wydzielonego
tiepta.

é)zas roztadowania pozostaje statly. Przelaczngkiem. P, mo-
my zmieniaé¢ czas rozladowania kondensatorow, nie zmie-
liajac iloci wydzielonego ciepla w Czasie.zgrzewam_a.
Prawidlowa praca zgrzewarki jest w duzym stopniu uza-
kiniona od starannosci doboru transformatora impulsowe-
@ Tr. Po przekroczeniu pewnej wartosci {nduk.cyjl}osm
fransformatora zgrzewarka tego typu przestaje dziatac.

621.791,

do bardzo cienkich drutéw i blach

Rys. 2. Regulacja pradu zgrzewania: a) przetgcznikiem P:' b) prze-

igcznikiem P,

Rys. 3.

Zgrzewarka z przewodami dlugimi

Wyposazenie zgrzewarki

Zgrzewarka wyposazona jest w dwie pary przewodow za-
konczonych elektrodami. Para krotka przeznaczona jest do
zgrzewania koncowek tensometréw drucikowych podczas
ich wykonywania na przyrzgdzie, oraz koncowek tensome-
trow foliowych. Para przewodéw diugich (rys. 3) przezna-
czona jest do zgrzewania przewodow odprowadzajgcych oraz
blach ekranujgcych i ochronnych w miejscach o utrudnio-
nym dostepie. Jeden z przewodoéw dlugich zakonczony jest
koncowkyg z zaciskiem Srubowym, zapewniajgcym dobry
styk z przedmiotem zgrzewanym. Drugi przewod jest za-
konczony elektrodg umieszczong w rekojesci w formie pis-
toletu. Forma ta ulatwia reczne wywarcie nacisku elektro-
dy na przedmiot zgrzewany. Pistolet posiada spust urucha-
miajgcy przycisk Z.
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Technika pomiaréw tensometrycznych o wysokiej doktadnosci

Przedstawiono nejwezniejsze zagadnicnie techniki pomiarew tens
o wymaegeanej wysokicj doktadnosci zakresu pomiarowego rzedu ulay
stosowenych zwlaszcza przy pomiarech statycznych lub quasistatycz
mentéw. Omowiono szerzej zagadnienia aparaturowe, zwiqzene z szy
rozwojem tensometrycznej eparatury pomiarowcj, do automatycznej
frowej wlacznic oraz podano weazniejsze zalecenia technologic
w tredycyjnej produkcji tc_nsometrow. Artykul, oparty na doswiadezenig
nych eutore orez na matcriatach Krejowych i zegranicznych, ma na cely
nie i wyjeénienie regul niczbe‘dnych przy przeprrowad.zamu doktadnych
tensometrycznych, z uwzglednieniem zastosowan lotniczych.

Wstepn

Jedng z najwiekszych«i najwazniejszych dziedzin pomia-
row wielkosci nieelektrycznych metodami elektrycznymi jest,
zwlaszcza w przemysSle lotniczym, technika tensometrii opo-
rowej. Podstawowe zasady i zalety tej techniki sg od dawna
ogoblnie znane [lit. 1, 2]. Technika tensometryczna jest naj-
bardziejrozpowszechniona w zastosowaniu do pomiaréw na-
prezen w konstrukcjach poprzez pomiar ich odksztalcen
i do pomiaré6w drgan i przyspieszen. Stosowane tu czesto
tradycyjne metody technologiczne i pomiarowe, zapewnia-
jace dokiadnos¢ rzedu 1-+2"/6, nie moga byé¢ w catosci
akceptowane przy =zastosowaniu tensometrow do doktad-
nych ilo$ciowo pomiarow sit i momentow [lit. 3, 11], zwla-~
szcza ich wielkos$ci statycznych i quasistatycznych. Uzyski-
wana specjalnymi metodami wynikowa doktadno$¢ pomiaru
w tych ostatnich przypadkach dochodzi granicznie do war-
tosci 0,1%/v liczonej od nominalnej warios$ci zakresu pomia-
rowego [lit. 3, 7], oczywi$cie przy indywidualnym 1gcznym
cecchowaniu danego kanalu pomiarowego, zawierajgcego
czujnik tensometryczny, miernik i rejestrator, wedlug wzor-
cowych wartosci wielkosSci mierzonej!). Cpisana ponizej
technika doktadnych wagowych pomiaréw tensometrycznych
stosowana jest na przykiad w pomiarach sil i momentow
przy pomocy czuinikow tensometrycznych typu dynamome-
tru (pomiary sily ciggu silniko6w lotniczych, momentow
skrecajacych w usterzeniach przy modelowych badaniach
acrodynamicznych, statycznych cisnien gazow i cieczy oraz
wazenie w procesach produkceyjnych) i w tensometrycznych
wagach aerodynamicznych.

Zagadnienia {echnologii produkcji tensometrow

Wymiar bazy tlensometru oporowego jest czgsto ograni-
czony gabarytami pomiarowego elementu sprezystego, na
ktorym tensometr ma byé naklejony. Ponadto mala baza,
a wigc pomiar zblizony do punktowego, jest zalecana przy
istnieniu duzych gradientow naprezen. Jednak przeciw-
stawny warunek dobrej przyczepnosci tensometru, a dla
tensometrow wezykowych dodatkowo warunek nieobnize-
nia stalej tensometrycznej powoduje, ze stosowane do do-
kiadnych pomiaréow tensometry posiadajg baze nie krotszg
niz 5 mm.

Poza sztucznym starzeniem drutu konstantanowego, prze-
znaczonego do produkcji tensometrow, zaleca sie [lit. 3]
przeprowadzanie, w celu ustabilizowania opornosci i wspoi-
czynnikéw temperaturowych wyprodukowanych tensome-
trow, kilku cykli ogrzewania ich od lemperatury otoczenia
do 150 °C i powrotnego ochladzania w normalnej atmos-
{erze.

Selekcja tensometrow, przeznaczonych do naklejania, po-
winna by¢ przeprowadzana z utrzymaniem maksymalnego
rozrzutu opornosci 0,1 £ pomiedzy tensometrami pracujg-
cymi w sasiednich ramionach mostka i 0,5 Q pomiedzy
wszystkimi tensometrami mostka (w opisywanych tu za-
stosowaniach tensometry pracujg zazwyczaj w ukladzie
pelnego mostka, tzn. mostka czterech tensometréw czyn-
nych). Przykiadowo dwie pary tensometrow o oporno$ciach
kolejno 208,1 £, 208,2 £, 208,5 £, 208,55 £, spelniajg
powyzsze wymagania. Tak ostre wymagania selekcyjne
sg narzucone, jak wykazano ponizej, przez warunki

1) Pomiarowy czujnik tensometryczny skitada sie z elementu
sprezystego i naklejonych na- nim tensometréw oporowych,
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ometrycznych
nka procent,
nyph sit i mo-
bkim aktualnje
& 1 aparatury cy-
Zne nie uwzglednigne
ch wlas-
zestawie-
Pomiardy

wysokiej czulo$ci aparatury, odpowiednio szerokiego
i czutego zakresu réwnowazenia wstepnego oporngéci
i dopuszczalnego wypadkowego znieczulenia tensometrow
Jak wykazano [lit. 4], r6znica opornosci nominalnych sasia-
dujacych z sobg w mostku tensometrow nie moze byé po-
wodem powstania jakichkolwiek biledow temperaturowych
Po naklejeniu wyselekcjo'rx(gwanych tensometrow moga wy-b
stgpi¢ zmiany ich opornosci. Na rys. 1 przedstawiono zmi.
ny opornosci po naklejeniu kilku niestarzonych uprzednio
cieplnie, wezykowych tensometré6w oporowych o bazie 5 mm
wykonanych z kanthalu i naklejanych na stali 30HGSA
przy pomocy zywicy poliwinyloacetatowej polimeryz()w.anéj
w temperaturze 180 °C. Kolejne punkty wykresy odnoszy
sie do pomiaru opornosci przed naklejeniem, po pierwszym
i drugim cyklu polimeryzacji oraz po zmontowaniu ukiadu
mostka i po obcigzeniu treningowym czujnika. Widoczna tu
tendencja stabilizowania .sie opornosci tensometréw tluma-
czy konieczno$¢ dokonywania ich wstepnego starzenia ciepl-
nego. Prawidlowy proces montazu obwodu elektrycznego nie
wprowadza istoinych zmian w opornoéci gatezi mostka.

Do dokladnych pomiarow stosuje sie, gtownie ze wzgledu
na omoéwione ponizej zjawisko pelzania, jako nosng pod-
kladke montazowg tensometru nie bibulke papierowy lecz
bilonke z tworzywa sztucznego (fenolowg lub bakelitows),
a najlepsze wyniki daje wykonanie podkladki nosnej ten-
sometru z tych samych skladnikéw, ktoére wchodzg w sklad
kleju siuzgcego do przyklejenia tensometru na element spre-
72ysly.

Zagadnienia kompensacji temperaturowej przy pomiarach
tensometrycznych sg szeroko opisane w literaturze [lit. 1,2].
Wspomnieé¢ nalezy, ze dla mostka o czterech czynnych ten-
sometrach, peinigcych wzajemnie funkcje kompensacji, wy-
padkowy blgd temperaturowy jest okreslony wzorem:

AR
—'_701"111*U»_"Tz+a3"1‘3—a4.T4 1
R
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Rys. 1. Przebieg zmian opornosci tensometrow kanthalow)’ﬂlwé":d:
czas naklejania i polimeryzacji kleju W temperatqrze L
pomiar nr 0 — po selekcji, przed naklejeniem, pomiar n; i
po naklejeniu i pierwszym wygrzaniu, pomiar nr 2 — po drt
wygrzaniu, pomiar nr 3 — po trzecim wygrzaniu, P
po montaiu obwodoéw mostka, pomiar nr 5 — po 0
nigowym, a, b, ¢, d — numery tensometrow

omiar nr 4~
beigZeniu tre-



sdzie @i — wypadkowe wspolczynniki cieplne naklejonego
tensometru wzgledem podloza,
T; — temperatura danego tensometru.

Przy prawidlow.ej lfopstrukcji elementé6w mechanicznych
ujnika, uniemozliwiajacej powstanie lokalnych gradien-
tow temperatury, wzor [1] przybiera postac:

AR

R =(a —ata;—a) T
Przy dokladnych pomiarach wymaga sie, aby POWYZSZy
biad nie przekraczal 1-10-%/1°C. Stwierdzono, ze w uzy-
skaniu maltego wypadkowego bledu temperaturowego po-
maga, skuteczniej niz kompensacja temperaturowa przy
pomocy Wtraconego w obwod mostka odcinka drutu mie-
dzianego, przeprowadzenie selekcji tensometréw przed
naklejeniem odnosnie ich indywidualnych temperaturowych
wspolezynnikéw opornosci, stanowiacych gléwny skladnik
wspotczynnikdw «j we wzorach [1] i [2]. Nie nalezy za-
pomina¢ o bledach temperaturowych czujniké6w tensome-
tryeznych. wynikajgcveh ze zmienno$ci w funkeji tempe-
ratury modulu Younga elementu sprezystego czujnika. Jak
podaje Z. Rolinski [lit. 2] zmiennodé¢ ta jest rzedu —1,5%
dla wzrostu temperatury o 30 °C.

[1a]

Zagadnienia technologii naklejania tensometirow

Technologia naklejania tensometrow jest szeroko opisana
w literaturze [lit. 1, 2]. Do pomiaréw dokladnych stosuje
sie z reguly kleje bakelitowo-fenolowe lub zywice poliwiny-
loacetatowe polimeryzowane na gorgco, zapewniajace bar-
dzo male pelzanie I malg wrazliwo$é¢ tensomeiru na wilgoc.
Wywieranie na $wiezo przyklejony tensometr nacisku przy
pomocy spec)alnych sprezystych przytrzymywaczy pozwala
ma uzvskanie crenkiej warstwy kleju miedzy tensometrem
a nodlozem oraz zapobiega powstawaniu pecherzykow po-
wietrza w Kkleju.

Niedoceniane jest w praktvce zagadnienie przelotowych
laczowek lutowniczych, stuzgzych do polaczenia koncowek
tensometru z przewodami montazowymi. Spotykanec czesto
stosowanie plastra-przylepca jest niedopuszczalne. Dobre
wyniki uzyskuje sie stosujac laczowki lutownicze wykona-
ne z pocvnowanego drutu mosieznego wprasowanego
v listwe tekstolitowsa, przesycong na goraco klejem bakeli-
towym 1 przylepionga tymze klejem do elementu podloza
w poblizu tensometru. Poszczegdlne punkty Ilutownicze
numeruje sie na lgczéwce zgodnie ze schematem.

Bardzo istotne jest ukierunkowanie siatki tensometru
w stosunku do osi gléwnych naprezen na elemencie spre-
iystym, zwtlaszcza w nprzypadku wystepowania pobocznych
naprezen zaklocaigcvch. Pomocne sg tu kreski orientacyjne
naniesione na podkladke tensometru, ryski na podkladowej
warstwie kleju 1 ewentualnie zastosowanie mikroskopu
warsztatowego do kontroli naklejenia.

Jednym z najwazniejszvch wskaznikéw iakoS$ci nakleienia
tensometru jest® opornos$¢ jego izolacji mierzona wzgledem
podloza. Przyv zbvt malych warto$ciach owornosci izolacii,
mwodowanveh gléwnie wilgocia zawarta w kleju lub
nodkladce noénej tensometru, opornos¢ ta hocznikuigc ovor-
n0&¢ nominalna tensometru, powoduie jego znieczulanie
i moze cie sta¢ 7zroditem powaznych bledéw pomiarowych.
W celu unikniecia powyzszego nalezy tensometry pokrv-
waé warstwa ochronna zabezpieczajaca przed wilgocia,
na przvklad klejem sumowym K88. tensometry i wvkona-
ne czuiniki przechowywaé w atmosferze osuszonej silicage-
lem. a same tensometry — bezposrednio przed nakleje-
nlem — podsrzewaé¢ w celu osuszenia. Oczywi$cie iden-
tyvezne wvmagania dobrej izolacii odnosza sie do przeloto-
wych lacz6wek lutowniczych. przewoddéw wolaczeniowych
i elementéw aparaturv pomiarowei. Przy dokladnvch po-
miarach oporno&é¢ izolacji tensometru w stosunln do po-
dloza nie powinna byé mnieisza niz 10000 M. Pomiar
mlezyv nrzeprowadzaé megomierzem lamnowvm przy na-
pieciu pomiarowym nie przekraczajacym 100 V.

Pierwsze. no okleieniu i kilkakrotnym dwukx.erunkowym
wsteonvm obciazeniu treningowym, cechowanie wvkona-
nego czuinika tensometrveznego nmowinno donrowadzié do

wvznaczenia wartosci pelzania kazdego z tensometrow
wedlug wzoru:
AR |ﬁ4_@
¢, = R o | Rt [2]
4R
R |o

gdzic: d; — wielko$¢ pelzania po okresie czasu t,
AR - . . . .
R— — sygnal poczatkowy po przylozeniu obcigzenia,
o]
AR
——| — sygnal w chwili t.
R ¢

Pelzanie tensometru, bedace 7z reguty funkcja temperatu-
ry, odksztalcenia wzglednego i czasu, jest najwazniejszym pa-
rametrem naklejonego tensometru przeznaczonego do do-
ktadnych pomiaréw. Przykiadowo na rys. 2 przedstawiono
charakterystyki pelzania tensometréw opisanych w teks$cie
dotyczacym rys. 1, zmierzone przy odksztalceniu wzgled-
nym 1%,. Z rysunku wynika, ze najszybsze zmiany war-
tosci sygnalu pomiarowego zachodzg w pierwszych minu-
tach po przylozeniu obcigzenia, co moze spowodowac¢ bledy
pomiaru nawet przy pomiarach kroétkotrwalych. Dla do-
kladnych pomiaréw wymaga sie stosowania technologii
produkecii i naklejania tensometréw, zapewniajgcej pelzanie
rzedu 0,1°/0 dla okresu jednej godziny i przy temperaturze
20 °C. Nalezy w tym celu przeprowadza¢ kontrolne pomiary
pelzania tensometréw, pobieranych wyrywkowo z danej
serii produkcyjnej, za pomoca aparatury pomiarowej o po-
mijalnie malym wtlasnym pelzaniu zera i w warunkach
usuwajgcych wplyw ewentualnych efektow termoelek-
trycznych w obwodzie mostka (np. poprzez zmiane biegu-
nowos$ci zrodla zasilania pradu stalego). Najbardziej celowe
jest stosowanie do pomiaréw pelzania tensometrow auto-
matycznych miliwoltomierzy rejestrujgcych, na przykilad
o zakresie 50 uV przy szeroko$ci zapisu 200 mm. Pelzanie
materialu podloza, zazwyczaj wykonywanego ze stali
30HGSA, nie mozna zmierzy¢.
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Rys. 2.

Charakterystyka petzania tensometrow oporowych. a + h,
- d — j
C

numery par tensometrow (jak na rys. 1) naklejonych na
belce zginanej

Przy prawidlowej technologii produkcii i naklejania
tensometrow oraz stosowaniu niezbyt duzych naprezen (dla
.celow pomiarowych dla stali 30IHIGSA przyjmuje sie ma-
ksymalnie 20 kG/mm?2) nieliniowo$¢ 1 histereza czujnika
tensometrycznego sga pomijalnie male. Przy istnieniu pelza-
nia tensometréw charakterystyki sygnat-obcigzenie, mic-
rzone punkt po punkcie, w skonczonym okresie czasu
tworza charakterystyczng pegtle wskazujacg na istnienic
tzw. histerezy odksztalceniowo-czasowej.

Schematy polaczen czujnikéw tensometrycznych

Uklad polgczen mostka tensomeirycznego, organow ste-
rowania i wspoélpracujgcej aparatury pomiarowej powinien
spelnia¢ nastepujgce wymagania:

a) duzej czulo$ci (duzego sygnalu uzytecznego),

b) skokowego przelgczania podzakreséw pomiarowych,

¢) wewnetrznej kompensacji temperatury i naprezen wstep-
nych,

d) malej asymetrii opornoS$ci
pradu zmiennego),

e) wstepnego ro6wnowazenia opornosci i pojemnos$ci, obejmu-
jacego zakres dopuszczalmych asymetrii opornosci i po-
jemnoS$ci oraz zakres tarowania czujnika pomiarowego,
wystarczajaco dokladnego nawet w najczulszym pod-
zakresie pomiarowym,

f) ustawiania zerowego punktu skali w dowolnym miejscu
zakresu pomiarowego (tzw. przesuwanie zera),

g) zachowania polozenia zera przy zmianie podzakresow
pomiarowych w uvkladach z zerem na Srodku skali,

(i pojemno$ci dla ukladéw
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h) niezalezno$ci wskazan od zmian para'm'etrc’)w zasi’lania.'

i) pomijalnie malych wplywoéw opornoscl przewodow CzZYy
zlgczy stykowych, ) )

j) malych poziomoéw przydzwieku czy sit termoelektrycz-
nyCh’ 5 . . .

k) wyrézniania znaku wielko$ci mierzonce],

) duzej liniowosci skali, liczbowo powyzej wymaganej
dokladnos$ci pomiaru, o .
m) prostej i dokladnej metody iloSciowego cechowania

uktladu, ] )
n) automatycznej rejestracji wyniku pomiaru, :
0) mozliwosci zakodowania cyfrowego wynikéw pomiaru.
Powyzsze wymagania najpelniej sa spelniane przez
mostki tensometryczne zlozone z czterech.tensorpetrow
czynnych, naklejonych na wspc')lnym glerr;enmq sprezystynq
i potgczonych z automatycznymi ml.ermkaml nadgznymi
typu serwomechanizmow, pracujgcyml metodg zerows. I}Ia
rys. 3 przedstawiono typowe schematy polaczen mostkow
tensometrycznych wraz z organamil sterowgma, stosowa-
nych do dokladnych pomiarow sit i momentow.

cauynik

anN
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Rys. 3. Schematy polgczen mostkoOw tensometrycznych z organami

rownowazenia wstepnego. Cz — czujnik tensometryczny, Z — za-
ciski zasilania mostka, WY — wyjscie sygnalu pomiarowego, G —

regulacja zgrubna, D -— regulacja dokladna

Czulo$¢ mostka tensometrycznego wyrazona jest wzorem:

U n
Lw = Uzas' o« — [3]
AR 4
R
gdzie n — ilo$¢ tensometrow czynnych w mostku.

Niezbedny zakres rownowazcnia opornosci
7z warunkow c) i f) wynosi:

AR

wynikajacy

P = rozrzutu opornos$ci -+

. .o AR
rownowazenia ===

+

AR
——R-- ‘ maksymalnego zakresu +

AR
Ri. fary tensometrow

[4]
AR
rozrzutu < ’—E-‘maks. zakresu |3]

przy zaltozeniu, ze

Stosunek zakreséw roéwnowazenia pokretel zgrubnego
i dokladnego powinien by¢ zblizony do stosunku maksy-
malnego i minimalnego podzakresu pomiarowego. Pokretlo
réwnowazenia dokladnego jest zbyteczne w przypadku za-
stosowania w ukladzie wieloobrotowego potencjometru row-
nowazenia wstepnego.

Nieuniknionym skutkiem bocznikowania galezi mostka
przez obwody réwnowazenia wstepnego jest znieczulenie
tepsometréw, czyli zmiana wspédlczynnika skali. W oma-
wianych tu zastosowaniach jest to istotne w tych przy-
padkach, gdy po lgcznym ostatecznym przecechowaniu
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vkladu pomiarowego dokonujemy przesuniecig
(przy zmianie znaku wielkosci mierzonej lub w cely g

szenia doktadno$ci pomiaru) lub tarujemy watepne Zwiek-
zenie czujnika. W celu zmniejszenia powstajacyeh W'Oky)Clq.
bledéw pomiaru nalezy stosowaé duze opOrnoei obgwcgas
rownowazacych, czyli przyja¢ wezszy zakres TSk 0dow
roéwnowazenia, co z kolei narzuca koniecznose dokOnep:lego
ostrej selekcji opornosci tensometréw uzytych doy\%a{:la
nania czujnika. Praktyczne wzory stuzace do Wyznacy 0-
wartosci opornosci R, i R, w ukladzie wg rys. 3¢ qa éﬂmg
oporno$ci tensometréw Ry, zakresu réwnowazenia ar;/e!
i dopuszczalnego bledu pomiaru, wynikajacego ze znieléz( 0
nia tensometréw w skrajnym polozeniu poten ule-

2era Skali

: . , : cjo
b (°») maja posta¢ (por. [lit. 1]): jometru R,
2b —
B, = 1004 Ry Lo
Db [6]
2b —
RZ = RI N 7*2
p—b [
ponadto mozna udowodni¢, ze p = b = % 5 8l

Przyktadowo dla R¢ =200 Q, p=04%, b
jemy R, =33k, R,=66kQ.

Z rozlicznych metod elektrycznego cechowania aparatury
pomiarowej (sprawdzanie krotnoSci i nominalnej wartogei
podzakresow, sprawdzanie liniowoSci skali, czyli zuzycia
potencjometru zerujgcego) najdokladniejsze kolejno sq:

a) podstawienie biernego mostka czterech wzorcowych
termostatowanych opornikéw, ktoérego jedna galag jest
bocznikowana, co powoduje rozstrojenie mostka o doklad-
nie znang warto$¢ AR/R,

b) cechowanie przez poréwnanie z laboratoryjnymi kom-
pensatorami wysokiej dokladnosci (dla ukladéw pradu sta-
lego),

¢) wtracenie szeregowo w jedna z galczi mostka (nie
bocznikowang obwodem rownowazenia wstepnego) malej
wzorcowej opornosci AR.

Nie nalezy cechowaé¢ aparatury pomiarowej o wysokiej
dokladnosci przy pomocy samych czujnikéw tensometrycz-
nych, gdyz mogg one by¢ obarczone pelzaniem lub histe-
rezg; niedopuszczalne jest roéwniez stosowanie do tych
celow opornic dekadowych ze wzgledu na opornosci przej-
Sciowe stykow.

W ukladach pelnego mostka, jak na rys. 3b, ¢, d, wszel-
kie opornosci przewodéw czy ewentualnych zlgczy styko-
wych sg polgczone szeregowo z duzymi opornosciami wej-
Sciowymi wzmacniacza lub obwodow roéwnowazenia, czy
tez szeregowo, ze Zrdédlem zasilanid,-co przy zerowej meto-
dzie pomiaru nie moze spowodowad, powstania istotnych
btedéw pomiaru.

Dla obliczenia zakresu rownowazenia gojemnosciowego
przyjmuie si¢ $rednig pojemno$¢ migdzyptzewodows kabla
rzedu 100 pF/m. -,

= 0,3 otrzymy-

Dokladna aparatura pomiarowa

Aparatura tensometryczna przeznaczona do wykonywania
doktadnych pomiaréw pracuje z reguly metods automatycz-
nego zerowania mostka tensometrycznego. Metody zerowe
przewyzszaja bowiem znacznie wychylowe metody pomiaru
glownie pod wzgledem dokladno$ci pomiaru i przesuwana
sie zera skali w czasie. Niekiedy stosuje sie jednak pomiar
wychylowy napiecia wyjéciowego mostka metods kompen-
sacyjna z zastosowaniem kompensatoréow automatyclnXCh-
lecz wowczas napiecie zasilania mostka (kompensatora jest
automatycznie okresowo standaryzowane przez porownanie
z czeécia napiecia zasilania mostka tensometrycznego
[lit. 12]. Klopotliwy eksploatacyjnie ruchomy styk na stru-
nowym lub nawijanym potencjometrze rownowazgcym
(odczytowym) moze byé wyeliminowany przez zastosowanie
potencjometru bezstykowego, wykonanego z pary tensome:
trow naklejonych na zginanym elemencie sprezystym (por.
rys. 4b) [lit. 6]. -

Sygnaly wyjéciowe mostkéw tensometrycznych s Zgna-
nie ze wzorem [3] rzedu pojedynczych miliwoltéw, O \
rzuca konieczno$é stosowania bardzo silnych WZmaCmaCZi-‘i
na przyklad o wzmocnieniu rzedu 200000 V/V stsv_
uzyskania odpowiedniego progu czulosci aparatury (d yol
duje tu napiecie rozruchu silnika wykonawczego ’m}errélmia_
automatycznych). Wzmacniacze serwomechanizmow p



rowych pracuja cgesto na podwyzszonej czestotliwosci nos-
nej w celu uniknigcia przydzwieku sieci.

Najwazniejszym elementem miernika lensometrycznego
pracujqce_go meté)d%{tgerowa, jest odczytowy potencjometr‘
rdwnowazacy, o orego wymaga sie lini Sci

e b ol g ymaga si¢ liniowo$ci rzedu
Czas przejscia
rzedu 1+4 sek.
Na rys. 4 przedstawiono typowe schematy blokowe
miernikow automatycznych stosowanych do dokladnych po-
miaroOw tensometrycznych wielkogci statycznych i quasi-
statycznych.  Typy mostkow  zerowanych recznie podaje
literatura [lit. 1]. OczywiScie, mierniki te, jak wiekszosé
serwomechanizmow  polozenia, posiadaja charakterystyke
trpu filtru dolnoprzepustowego, czyli pasmo przenoszenia
na 0gét od zera do kilku Hz. W przypadku wystepowania
na tle statycznego sygnalu uzytecznego zaklocen, na przy-
klad \\'1lpracyjnych o0 tych wtasnie czestotliwosciach nalezy
stosowat uklad z rys. 4e, zawierajacy filtr opox‘owo,—poiém—
nosciowy. .

skali miernikow automatycznych jest

———t———
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Rys. 4. Schematy ULIlokowe automatycznych miernikow tensome-

tiycznych. Cz — czujnik tensometryvezny, PO — réwnowazaCy po-

lencjometr odczytowy, S — silnik wykonawczy serwomechanizmu,
K — krzywka

Wicle nieporozumicn dotyczy zagadnienia wplywu opor-
nosci nominalnej tensometru na czulo$¢ pomiaru. Nalezy
stwierdzi¢, ze w ukladach jak na rys. 4b, c, d, e, jak i we
wszelkich ukladach pdélmostkow, gdzie odczyt « jest funk-
tja AR/R, wspoOlczynnik skali nie zalezy od wartosci R, lecz
mozna tu zmniejszy¢é bledy tarciowe automatycznych mier-
nikow zerowych przez dopuszczalne przy wiekszej wartosci
R podniesienie napiecia zasilania mostka, nie przekraczajac
oczywiscie dopuszczalnych mocy strat cieplnych na opor-
nodci tensometru. Dla ukladu wedlug rys. 4a, gdzie odczyt«
jest funkecja IR, wspoélczynnik skali, a wiec czulo$é uktiadu
wénie  proporcjonalnie ze zwiekszaniem opornosci tenso-
metrow R. Praktycznie stosuje sie na przyklad lgczenie
szeregowe dwoch tensometrow czynnych w kazdej galegzi
mostka. Przy zbyt duzej warto$ci opornosci R pogarsza
sic stosunek sygnalu uzvtecznego do zakldécen, gdyz rosng
napiecia przydziwiekowe indukowane na wypadkowej opor-
nosci mostka tensometrycznego.
Uzyskanie klasy doktadnoS$ci 4
wynoszacej 0.2%%, przy progu czutosci ponizej 0,1%, nie
stanowi obecnie problemu. Handlowo dostepne mostki
i kompensatory automatycznie 2z reguly 53 zaopatrzqne
w uklad rejestracji wykreélnej w funkeji czasu, ktory
moina adaptowaé do rejestracji funkcyjnejtypu XY [lit. 12].
Ponadto wielkos$ci mierzone moga by rejestrowane przez
mstosowanie mechanicznej drukarki lub — co opisano
onizej — zakodowane i zarejestrowane cyfrowo.

miernika automatycznego

Cechowanie pomiarowych ukladow tensometrycznych

Oslateczne cechowanie ukladu pomiarowego zawierajgce-
go czujnik tensometryczny, miernik i rejestrator powinno
by¢ przeprowadzone wielokrotnie w pelnym zakresie wiel-
kosci mierzonej. Wpynikowa uzylkowa charakterystyka
ukladu pomiarowego, przedstawiajgca zaleznos¢ wskazan «
uktadu w funkcii wielko$Sci mierzonej A, jest wyznaczona
jako warto$¢ Srednia arytmetyczna powyzszych wynikow
cechowan, obarczona bledem przypadkowym. Miarg bledu
przypadkowego jest blad $redniokwadratowy S$redniej aryt-
metycznej serii pomiarow, definiowany zgodnie z projektem
normy PN/N-02050 wzorem:

Oq = =Ly o ool dla A= eonst [9]

gdzie: o, —btad Sredniokwadratowy,
as. — Srednia arytmetyczna

n
"

n

[9a]
n = ilo$¢ pomiarow. Cspr =

Praktycznie przyjmuje sie czesto n = 6. Powyzsze opera-
cje obliczeniowe sg do$¢ zmudne, zwilsszcza przy duzych
programach cechowania, lecz mozna je wykonywaé¢ na
odpowiednio zaprogramowanej cyfrowej maszynie matema-
tycznej. Celem przeprowadzenia wielokrotnych cechowan,
jak rowniez i nastepnych kontrolnych cechowan sprawdza-
jacych po dluzszym okresie czasu, iest okreslenie powta-
rzalnosci cechowania wyznaczonej przez blad Sredniokwa-
dratowy. Przy wysokiej bowiem powtarzalnosci cechowania
lgcznego catego ukltadu pomiarowego dokladno$é pomiarow
wykonywanych przy pomocy tego ukladu jest okreSlona
tg powtarzalno$cig, a nie dokladno$cia obliczang tradycyjna
metodg z sumy bleddéw czujnika miernika i rejestratora,
cechowanych oddzielnie, i z reguly jest wyzZsza od te)
ostatniej.

Wielokrotne cechowanie uktadu pomiarowego zezwala
réwniez na wyznaczenie bledow nieliniowos$ci, szczegdlnie
istotnych przy stosowaniu automatycznego przeliczania da-
nych pomiarowych. Nalezy tu wyznaczy¢ interpolacyjnie
Srednig wartos¢ wspolczynnika skali

a
Ka"r::‘ [10]
i oblicrone nastepnie bledy nieliniowosci poszczegdlnych

pomiaréw wg wzoru

Aai= A - Kg — o [11]
wykresla¢ w funkcji wartosci wielkosci mierzonej A. Utlo-
zone na tak wykonanym wykresie grupy punktow, odpo-
wiadajgce poszczegdlnym pomiarom, pozwolg na zinterpo-
lowanie przebiegu S$redniego bledu nieliniowoS$ci.
Cechowanie nalezy przeprowadza¢ na specjalnym stoisku

pomiarowym, nierzadko oddzielnie fundamentowanym,
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Rys. 5. Przykilad charakterystyki cechowania tensometrycznego
czujnika sily. L — blad liniowo$ci, H — bigd histerezy, d — btad
pelzania, krzywa 1 — obcigzenie od zera do sily nominalnej, krzy-
wa 2 — bezzwloczne powrotne odcigzanie, Kkrzywa 3 — odcigzanie

po dwoéch godzinach obcigzania silg nominalng, F — mierzona sita,
Aa — blad bezwzgledny pomiaru
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bezwzglednie przy pomocy kompletu atestowanych odwaz-
nikow. Rownolegle przeprowadza si¢ w razie koniet¢znosci
nomiary odksztalcenn sprezystych cechowanych czujnikéow.
W podobny spos6b przeprowadza sie badania pelzania
czuinikéw tensometrycznych oraz ich bledow temperaturo-
wych i wilgotnoSciowych, stosujagc dodatkowo terrnostato-
wang komore zaopatrzong w nagrzewnice i nawilzacze.
Na rys. 5 przedstawiono przykladowo charakterystyke
cechowania tensometrycznego czujnika sity [lit. 5].

Przyklady zastosowan pomiarow tensomeirycznych o wyso-
kich dokladnosciach

Dokladno$¢ pomiaru rzedu utamka procentu jest wyma-
gana przy stosowaniu czujnikéw tensometrycznych do wo-
miaru sil w zagadnieniach wazenia przemyslowego (waci
o dzialaniu ciaglym i wagi dozujace [lit. 8]) oraz we wszel-
kich pracach laboratoryjnych. Wymasania te odnosza sie
rowniez do tensometrycznych czujnikéw ciSnienia cieczy
i gazéw, zwlaszcza w zautomatyzowanych procesach che-
micznych.

Najostrzejsze wymagania stawia sie tensometrycznym
wagom aerodynamicznym, stosowanym do pomiaru sit
i momentoéw dzialaigcych na model samolotu, badany
w tunelu aerodynamicznym [lit. 10]. Dodatkowymi wyma-
ganiami sa tu: duza sztywno$¢ wagi oraz kompensacia
wzajemnych wplywow poszczegdlnych sil i momentow. Te
ostainia uzyskuje sie wykorzystujac zasade sumowania sie
sygnatow w obwodzie mostka tensometrycznego.

Dalsze udoskonalenie techniki pomiaréw tensometrycz-
nyvch pozwoli na szersze wprowadzenie ich do cksovloatacii.
zwlaszcza w zakresie techniki wazenia, eliminujac kosz-
towne. zuzywajace sie i zawodne mechaniczne uklady po-
miarowe.

Tendcneje rozwojowe pomiarowej lechniki tensometrycznej

W zwiazku ze wspolczesnym rozwojem elektronoweij
techniki cyfrowej budowane sa obecnie automatyczne sv-
stemy tensometrycznych pomiaréow wielopunktowych, wsndt-
pracujgce z ukladami automatycznego opracowywania wy-
niké4w pomiaréow przy wykorzystaniu cyfrowych maszyn
matematycznych. Systemy takie sa stosowane np. do badan
wytrzymalosSciowych konstrukcji lotniczych [lit. 9]. Podsta-
wowym elementem powyzszych systemoéw pomiarowych sa
automatyczne mostki tensometryczne i kompensatory zaopa-
trzone w tarczowe konwertery analogowo-cyfrowe, steru-
igce dziurkarkami tasmy [lit. 12, 5]. Zapewnia {o wiecksza
dokladno§é pomiaru, gdyz odczyt polozenia wyisciowego
walu silnika wykonawczego serwomechanizmu nie jest tu
obarczony bledami spowodowanymi luzami i tarciami, nie-
uniknionymi przy analogowym zapisie wielkoSci mierzonei
w tradycyinych rejestratorach i dokladno$é pomiaru 0.1
jest tu czesto osiagana. Schemat blokowy automatveznego
micrnika tensometrycznego z wyjSciem cyfrowym przedsta-
wiono na rys. 6.

Kwantowanie cvfrowe wynikow pomiaréw tensometrverz-
nych moze by¢ rowniez dokonywane przy uzyciu woltomie-
rzy cvfrowych. Worawdzie obecnie dostepne handlowo
woltomierze cvfrowe maia zbyt duzy zakres pomiaru w sto-
sunlkku do zakresu nawieé wvisciowych mostka tensome-
trveznego, lecz nalezv oczekiwac¢ uczulenia woltomierzy
cvfrowveh w  dalszych owonracowaniach. Ponadto nawniccia
wvisciowe mostkoOw tensometryveznych mozna nodwyzszye
przy stosowaniu impulsowego zasilania mostka tenso-

dalekopis —,ﬂa__l
aaiurkovicra

maszyna |
malemalyczna

TL-38084x.,

Rys. 6. Schemat blokowy automatycznego miernika 3
nego z wyjsciem cyfrowym. i:1 — przekiadnia, a/cte_m}?(‘;“et})'cb
analogowo-cyfrowy nwerter

metrycznego zwiekszonym napigciem, PIZy Czym $rednis
moc wydzielana na tensometrze nie powinna przekraczas
warto$ci dopuszczalnych. Czestotliwo$é impulsowania 2asi-

lania synchronizuje sie z czestotliwoscia probowania darego
woltomierza cyfrowego.

Prowadzone sg rowniez prace [lit. 11] nad
czulosci mostkéw tensometrycznych przez opracowanie
tensometrow nie naklejanych lub pdlprzewodnikowych
o duzo wyzszej stalej tensometrycznej. -

W towarzyszacej aparaturze elektronicznej zaczyna domi-
nowac¢ technika tranzystorowa, zezwalajgca na znaczne
obnizenie poziomu przydzwieku oraz na wbudowywanie
wzmacniaczy tranzystorowych o matych gabarytach bezpo-
Srednio do wnetrza czujnikéw tensometrycznych.

podwyzszeniem
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Sprostowanie

W zcszycie 7/64 ,, Techniki Lotniczej” w dziale ,,Nowosci
techniczne”, str. 194 blednie umieszczono rysunki czesci
turbinowej silnika Allison T 63. Rysunek dolny powinien
znalez¢ sie z prawej strony rysunku gérnego, poza tym oba
rysunki powinny byé obrécone o 180°.

W tym samym zeszycie w dziale ,Notatki ze éwiaft?‘:
str. 196 popelniono blad zaliczajac szwedzki SaITlOIOt.vSa ‘;‘
91-D do samolotéw odrzutowych — w rzeczywistosci sam

lot ten jest wyposazony w silnik tlokowy. !
! BiESS ! £ Redakc)o
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Niektére organizacyine i ekonomiczno-techniczne problemy transportu
lotniczego

Celem mniniejszego artykulu jest wskazanie szeregu zagadnien lub ich

grupy,

ktore do dzi§ stanowiq problemy w dziedzinie transportu lotniczego, nic sq bowiem

w pelni naswietlone lub przeanalizowane na podstawie

ubiegtych doswiadczen.

Autor nie pretenduje do wyczerpania wszystkich problemow i wuylicza tylko nie-
ktore z mich, majgce — byé moze — szczegdlne znaczenie dla krajowej komunikacji
lotniczej. Sprecy-owanie problemow jest o tyle wazne, iz moze pobucdzi¢ zainterc-

sowanych

do szerszego opracowania poszczegolnych ich

fragmentow, co bedzie

nicwqgtpliwie pozyteczne dla postepu w dziedzinie ekonomiki transportu lotniczego.
W niektérych przypadkach autor nmaswietla szerzej postawiony problem lub jego
fragment, starajqc si¢ rownocze$niec daé odpowiedzZ ma zagadnienie lubd przykiad

charakteru spodziewanych

opracowania.

1. Przelot Charles Lindbergha przez Atlantyk w 1927 r.
mozna uwazaé¢ za poczgtek szybkiego rozwoju transportu
lotniczego, ktéry w nieprzerwanym i zywiolowyin postepie
doprowadzil do dzisiejszego jego stanu. Transport letniczy
rozwija sie nadal, wypierajgc nieraz inne S$rodki komuni-
kacji i wkraczajgc w coraz to nowe dziedziny, jak na
orzyklad przewozy towarow lub tez przewozy pasazerskie
na bardzo krotkich odlegtosciach.

Poczatek powszechnego rozwoju transportu lotniczego
wigze sie z wiarg w jego mozliwosci i przyszlo$eé, ktorg
wzbudzit przelot Lindbergha.

Zrazu, ten rodzaj transportu byl wysoce deficytowy
i wymagal z reguly powaznych subsydiow panstwowych.
Dzi$, przy jego postepie technicznym i masowosci znajduje
sie on co najmniej u granic rentownos$ci, a w wielu przy-
padkach jest catkowicie samowystarczalny lub dochodowy.

Dobre wyniki ekonomiczne =zostaly osiggniete najpierw
w przewodach na duze i $rednie odleglo$ci, w czym nie-
matg role odegralo wprowadzenie silnikéw turbinowych.
Obecnie zadowalajgce wyniki osiggane sg rowniez na krot-
kich trasach, ktére zwigzane sg giownie z wewnetrzng kra-
jowag komunikacjg. Z licznych przykitadow mozna wymienic
na terenie Europy — Anglie i Czechoslowacje, w ktorych
to panstwach przewozy krajowe wzrastajg stale, a w okre-
sie ostatniego pieciolecia powiekszyly sie okolo trzech
razy, osiggajac — obok doskonalych wynikéw ekonomicz-
nych — rowniez powazne wskazniki przewozow na jedno-
stke liczby mieszkancow.

Transport lotniczy (miedzy innymi réwniez i na kroétkich
fystansach) mozna wiec w pewnych warunkach organiza-
tyinych ustawi¢ w ten sposob, ze daje on pozytywne wy-
niki ekonomiczne, spelniajgc rownoczes$nie donioste zadanie
v gospodarczym i kulturalnym zyciu kraju. Znaczenie
fransportu lotniczego w spelnianiu tych ostatnich zadan
nie zawsze jest nalezycie doceniane, a prawidlowosci za-
thodzace miedzy jego technicznym i organizacyjnym rozwo-
jem a wynikami ekonomicznymi niedostatecznie spre-
tyzowane. Brak szerszego i ogoélniejszego pogladu na te
ngadnienia, a wiec tylko fragmentaryczne obse_zrwaCJe‘ 33
westokro¢ przyczyng niewlasciwego wnioskowania odnosnie
mozliwo$ci rozwojowych transportu lotniczego, a takze
bedow w zakresie technicznych i organizacyjnych posu-
nie¢.

Odczuwa sie rowniez brak opracowanych metod rozwig-
ywania konkretnych zadan natury techm'czno—ekonon_mc’z-
nej, co — biorgc pod uwage ogromng liczbe czynnikow
wplywajacych na mozliwe do osiggnigcia rezultaty w trans-
porcie lotniczym i ich skomplikowane wzajemne powlgza-
nia — poglebia koniecznos¢ wyciaggania wnioskow na pod-
stawie ogolnych rozeznan. Drobiazgowe raph}lnkl, majgce
na celu okre$lenie przewidywanych wynikéw _tego lub
innego posuniecia w dziedzinie transporfcu }o"m.lczego, sg
nie tylko ogromnie pracochlonne, ale najczgscle] zawodzg
przy stanie obecnej wiedzy w zmiennych_warunk'a_ch roz-
wijajacego sie transportu. Nie znaczy to jednak, iz dalsze
opracowania w tym kierunku nie sa niezbedne, jezeli nawet
nie obejmujg one catosci powigzanych ze sobg z._':lgadmen,
ez tylko uproszczone i mniej skomplikowane ich frag-
menty.

wnioskow, ktore moglyby wynikngé z petnego jego

Mozna wiec stwierdzi¢, iz jednym z glownych problemow
wspoiczesnego lotnictwa transportowego jest wiasciwe spre-
cyzowanie jego gospodarczego, kulturalnego, spoiecznego,
politycznego i obronnego znaczenia, korzysci ekonomicznych,
ktore przynosi on bezposrednio w postaci wartosci oszcze-
dzonego na podroézach czasu, oszczednosci pienieznych, na
przykiad na hotelach, mniejszego zmeczenia podrozg itp.,
a takze korzysSci posrednich w postaci odcigzenia hotel,
odcigzenia innych S$rodkéw lokomocji, podniesienia ron
zycia kulturalnego itp. Rownocze$nie niezbedne jest okre-
Slenie na podstawie analizy dotychczasowego ilosciowego
i ekonomicznego rozwoju lotnictwa transportowego ogol-
nych wskazowek, pozwalajgcych na kierunkowe decyzje,
dotyczgce planowania przyszioSci transportu lotniczego
w okreslonych warunkach gospodarczych i demograficznych.

2. Zachodzi potrzeba dostatecznie obszernego przeanali-
zowania i ustalenia wilasciwych kryteriow oceny wydaj-
noSci pracy w przedsiebiorstwie przewozow iotniczych
oraz jego wynikow ekonomicznych. Na ten temat mozna
dzi§ powiedzie¢ co nastepuje:

Prawidlowos$¢ pracy przedsiebiorstwa transportu lotnicze-
go, jego wydajnos¢ i ekonomiczno$¢ moga by¢ oceniane
szeregiem roznych wskaznikow, jak pracocnhionno$¢ w ro-
boczogodzinach na jednostke okreslonego remontu, ogoélna
wielko$¢ rocznej wykonywanej pracy przewozowej, liczbg
wykonanych tkm w okre§lonym okresie czasu na kazdego
pracownika przedsiebiorstwa, liczbg wylatanych godzin
rocznie na samolot inwentarzowy itd. Jednak wskazniki te
majg fragmentaryczne znaczenie. Ostateczny ekonomiczny
rezultat dziatalno$ci przedsiebiorstwa przewozowego jest
wynikiem roéznorodnych czynnikow: jakosci sprzetu, jego
liczebnos$ci i dostosowania do wykonywanych zadan, mozli-
wosci zaopatrzenia w materiaty i czesSci zamienne, ich cen,
organizacji prac remontowych i ich technologicznosci, facho-
wosci pracownikéw, wysokosci ich wynagrodzen, prawidio-
wej eksploatacji samolotéw w powietrzu, organizacji
handlowej, wspoélpracy przedsiebiorstwa z innymi towa-
rzystwami przewozow lotniczych, taryf, zwigzanego z nimi
zapotrzebowania na przewozy itp. Dla oceny wplywu
poszczegbdlnych czynnikow na rezultaty dziatalnosci przed-
siebiorstwa i dla oceny wzajemnego stosunku tych wply-
wow niezbedny jest wspolny mianownik. Tym naturalnym
wspolnym mianownikiem jest warto$¢ poszczegdlnych czyn-
nikéw wyrazona w cenach i taryfach. Prawidlowe oszaco-
wanie wynikéw ekonomicznych dziatalnosci przedsiebior-
stwa moze by¢ dokonane jedynie na podstawie porownania
kosztu jednostki wykonywanej lub oferowanej pracy z od-
powiednim jednostkowym wplywem. Zmniejszajgca sie
réznica miedzy tymi wielkoSciami bedzie $wiadczy¢ o po-
stepie w transporcie lotniczym.

Byloby bledne mniemanie, iz zagadnienie kosztow pro-
dukeji jest sprawg wylgcznie ekonomistéw lub dyrekcji
przedsiebiorstwa. Jest to zagadnienie réwniez techniczne
i organizacyjne, z ktorym personel inzynieryjny i kierowni-
cy wszystkich komoérek przedsiebiorstwa winni by¢ dosko-
nale obeznani, poniewaz jest ono ostatecznym miernikiem
ich pracy, ktore umozliwia nie tylko techniczne i organiza-
cyjne usprawnienia, lecz rowniez stwarza wspoOlny jezyk
dla ogbdlnego porozumiewania sie w ramach przedsiebiorstwa
na temat spraw techniczno-ekonomicznych.
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Technicy czesto nie doceniaja 2znaczenia 2zagadnienia
kosztow, tymczasem gdy wyniki ich pracy oceniane sg
w innych wskaznikach, te ostatnie nabierajg istotnego zna-
czenia tylko wowczas, gdy przypisana im moze by¢ ocena
wplywu ich zmian na ogoélne koncowe wyniki dzialalnosci
przedsiebiorstwa, a to moze by¢ dokonane jedynie na pod-
stawie wskaznikow kosztowych.

Przyjmujgc na podstawie powyzszych uwag, iz jedynie
finansowe odzwierciedlenie dzialalnosci przedsiebiorstwa
jest podstawowym i dostatecznie ogdlnym miernikiem jego
dziatalno$ci, nalezy podkres$li¢, iz wnioski, oparte na anali-
zie finansowych wynikow, tylko wtedy mogag by¢ sluszne
i prawidlowe, gdy ceny taryfy i wynagrodzenia odpowiadajg
istotnym warto$ciom materialéw, ustug i pracy, a nie sg
przyjmowane w dowolny lub niedostatecznie uzasadniony
sposob. Przy tym struktura kosztéw i charakter ich zalez-
nosci od warunkéw eksploatacji samolotow powinny byc
starannie zbadane i $cisSle ustalone.

3. Problemem nierozwigzanym lub niedostatecznie na-
Swietlonym jest wyodrebnienie podstawowych warunkow,
przy ktorych dzi§ transport lotniczy moze by¢ dostatecznie
ekonomiczny. W tym zakresie mozna stwierdzic:

Lotnictwo transportowe usprawiedliwione jest gospodar-
czo tylko wtedy, gdy jest ono w dostatecznym stopniu
rozwiniete. Inaczej mowigce, staje sie ono oplacalne tylko
w dostatecznym stadium swego rozwoju. Stad tez wynika
twierdzenie, iz rozw0j lotnictwa jest pierwszym i glow-
nym warunkiem usprawiedliwiajgcym gospodarczo jego
zastosowanie w transporcie.

Innym waznym twierdzeniem jest koniecznos$¢ mozliwie
szybkiego postepu w dziedzinie wzrostu przewozow, zwlasz-
cza do chwili osiggniecia dostatecznie dobrych wynikéw
ekonomicznych. Konieczno$¢ ta wynika z potrzeby zaosz-
czedzenia powaznej kwoty z sum, wydatkowanie ktorych
jest $cisle zwigzane z okresem rozwoju transportu lotnicze-
go az do chwili osiggniecia pozytywnych rezultatéw finan-
sowych. Pierwsze 2z tych twierdzen w podanej wyzej
postaci bylo wysuwane przez niektéorych ekonomistow. Jest
ono jednak matlo popularne, mimo iz sam fakt obnizeuia
sie kosztéw eksploatacji poprzez wzrost przewozéw jest do-
statecznie znany. Na drugie twierdzenie w ogodle dotad
w literaturze fachowej nie zwracano uwagi, tymeczasem
niezdawanie sobie sprawy z jego sluszno$ci moze w bar-
dzo czestych przypadkach prowadzi¢ do niewtlasciwych
wnioskow i falszywych decyzji, zwigzanych z losami trans-
portu lotniczego, a to na skutek pewnych, szczegdlnych
cech wynikow finansowych, osigganych w rozwojowym
okresie transportu lotniczego.

Obydwa podane twierdzenia wymagajg dowodu ich stusz-
nosSci lub tez co najmniej dostatecznie sugestywnej ilustra-
cji, dotyczgcych wplywu rozwoju transportu na ksztalto-
wanie sie I na ostateczng posta¢ wynikéw ekonomicznych
w miare wzrostu przewozoéw.

Koszty transportu lotniczego, podobnie jak i kazdej innej
dzialalno$ci gospodarczej, dzielg sie na grupy kosztow bez-
pogérednich i posrednich. W przeliczeniu na jednostke pracy
wykonywanej lub oferowanej, koszty pierwszej grupy po-
zostajag w przyblizeniu stale w miare wzrostu przewozow *),
za$ koszty drugiej grupy malejg, dazgc do pewnej gra-
nicy (rys. 1).

*),W istocie koszty
nien organizacyjnych,
szych przewozach.

te }'(’)wniei nieco malejg wskutek uspraw-
kiore moga byé wprowadzone przy wiek-
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Przyjmujac, iz jednostkowe wplywy za DF3e
utrzymywaly sie niezaleznie od wielkogci
pracy przewozowej na stalym poziomie ro
wyzszajacym sume kosztéw bezposrednich i granjey 1
tow posrednich, okaze sie, Ze zawsze mozliwe Sest OY_ 057
cie wynikow finansowych bardzo zblizonych dq lslagme_
$ci przedsiebiorstwa lub nawet dochodu. Widae rép a.ca'ln(.)‘
przy przyjetych'zalozeniach doplaty jednostkowe l;’Vr(;lez, e
laty w sposob ciagly w miare wzrostu przewozoy ied? ma-
mozna by je uwaza¢ za dostatecznie dobry wSkainik atego
wosci rozwoju transportu lotniczego. azmk celo.

Wozy bedy
Wykonywanej
Wnym lub prze-

Doptaty globalne
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Jezeli jednak od kosztow jednostkowych przejdzie sie do
globalnych finansowych wynikow dzialalnosci przedsie-
biorstwa, otrzyma sie odmienny obraz. Ten globalny wynik
jest bowiem iloczynem roéznicy miedzy jednostkowym kosz-
tem a jednostkowym wplywem i iloSci wykonanej pracy.
Przy liniowym spadku jednostkowym doptat zwigzanych
z prowadzeniem przedsiebiorstwa, globalne doplaty beds
mialy charakter paraboli (rys. 2). Dla przedsiebiorstwa,
startujgcego z malej wielko$ci pracy przewozowej, doplaty
globalne beda poczatkowo wzrastaly w miare zwiekszania
sie przewozOow i zaczna spadac¢ dopiero po przekroczeniu
pewnego maksimum, zwigzanego z okreSlong wielkoscia
ogbélem wykonywanej pracy przewozowej.

Ten charakterystyczny przebieg krzywej doplat do dzia-
lalnoéci przedsiebiorstwa moze byé¢ zastraszajacy w PeW-
nym okresie rozwojowym przedsigbiorstwa, jezeli si¢ N
ma na uwadze koncowego wyniku i spadku doplat po prze-
kroczeniu ich maksimum. Ta wlasnie okoliczno$¢ moze pro-
wadzi¢ do blednych wnioskéw i decyzji hamujacych 102wl
transportu lotniczego w obawie przed zwigkszeniem doptat
zwigzanych z utrzymywaniem transportu lotnic;figo WOkr:'
sie poczatkowego rozwoju. Biad takiej decyzji polega N
tym, ze w ciggu biegu lat moze doprowadzi¢ do nader ujem-
nych skutkéw gospodarczych. Wyjasni¢ to moie nastepulace
rozumowanie:

Jezeli na przyklad na okres siedmiu lat rozwo] tganspé)r“f
lotniczego zostal zatrzymany na poziomie Przewozow 0'pr?a
wiadajgcych P, na rys. 2, to wowczas rocme wydatlfldaé
utrzymanie tego transportu beda stale i beda ode‘_m;miu
wielkosci D, na rys. 2. Wydatki w ciaggu okresu S -
lat bedzie obrazowala powierzchnia prostokata, ograniczo
poziomg 1 na rys. 3.



W przypadku jednak, sdy w ciagu na przykiad szesciu iat
nastapi rozwoj przewozow do wartosci P;, wydatki w ciggu
tego okresu bedg reprezentowane przez pole ograniczone
parabolg 2. Jezeli natomiast zalozy¢ dwukrotnie szybszy
r0zwO] transportu, pole ograniczone parabolg 3 (rys. 3)
i obrazujace wielkos¢ kosztow poniesionych w rozpatrywa-
nym okresie skurczy si¢ podwojnie w stosunku do poprzed-
niego. Rys. 3 obrazuje bardzo wyraznie gospodarcze skutki
celowosci rozwoju transportu lotniczego w przyjetych wa-
runkach oraz ckonomiczne skutki decyzji o rozwojuiszyb-
koéci samego rozwoju tego transportu.

4. Rownie wazne, jak stwierdzenie podstawowych warun-
kow ekonomiczne) pracy przedsigbiorstwa, jest wyodrebnie-
nie Innych czynnikow, ktore moga obnizy¢ koszty eksploa-
facji lub podnies¢ wplywy za przewozy. Pewna grupa tych
czynnikow jest zalezna od przedsigbiorstwa, pozostate czyn-
niki mogg by¢ obiektywne, od przedsiebiorstwa niezalezne.
odosobnionym 1 niedostatecznie opracowanym problemem
jest nie tylko wyodrebnienie wszystkich czynnikow zalez-
nych od przedsieblorstwa i wplywajgcych na jego ekonomi-
ke, lecz rowniez ocena wielkos$ci tego wplywu. Do omawia-
nej grupy nalezg takie czynniki, jak:
wlasciwy rozwoj sieci linii,
dobor taryf przewozowych,
dobor wiasciwego sprzetu,
skrocenie czasu remontow,
wiekszenie okresé6w miedzyremontowych,
wlaSciwa eksploatacja techniczna,
wlaSciwa eksploatacja handlowa,
organizacja przedsiebiorstwa (statystyka, informacja, kon-
trola) itp. =% ¥ 3%

Czynniki te niejednokrotnie sg powigzane ze sobg. Dla
ilustracji réznorodnos$ci mogacych wchodzi¢ w gre zagad-
nien mozna przytoczy¢ nastepujgce przyklady:

a) postulowany rozwoj transportu lotniczego jest zwig-
any z rozwojem sieci linii lotniczych. Nowe odcinki przelo-
towe niekoniecznie muszg by¢ o diugosci odpowiadajgcej
sredniej wynikajgcej z wyjSciowej (istniejgcej) sieci linii.
Zachodzi wiec pytanie. o jakiej dlugosci linie przelatywa-
nych odcinkdéw celowo jest otwierac.

Typowy przebieg krzywej kosztow w zaleznosci od diu-
goéci odcinka przelotowego pokazuje krzywa na rys. 4. Za-
klada sie, ze Srednie odcinki przelotowe na istniejgcej sieci
linii lotniczych wynoszg L,. Wtedy nie ulega watpliwosci,
te przy stalvch taryfach przewozowych nowe, diuzsze od-
cnki przelotowe sg korzystne dla przedsiebiorstwa. Réwno-
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cze$nie wydaje sie, ze wprowadzenie do sieci nowych, kroét-
szych niz L, odcinkdéw mogg wplynaé ujemnie na finanso-
we wyniki dokonywanych przewozow. Zagadnienie to wy-
maga dodatkowego naswietlenia. Mianowicie, w przewaza-
jacej liczbie przypadkow krotka linia lotnicza nie stuzy
wylgcznie do przewozenia pasazerow lub towaréw miedzy
polgczonymi miejscowosciami, lecz odgrywa role linii do-
wozowej, umozliwiajgcej polgczenie miejscowosci X nie tyl-
ko z miejscowoscig A, lecz rowniez z szeregiem miejscowo-
Sci B, C, D... obstugiwanych przez sie¢ istniejgcych linii
(rys. 5). Wtedy moze przy mniejszym niz 100% zapeinieniu
samolotow powsta¢ sytuacja, w ktorej towarzystwo trans-
portowe przewozac pasazeroOw z miejscowosci X wszedzie
poza A ponosi koszty tylko na odcinku XA, pobierajac
oplate za przewodz na znacznie diluzszej odleglosci bez do-
datkowych kosztow. W tej sytuacji mozna ustali¢ kryterium
optacalnosci nowej linii, znajdujac na przykitad procentowsg
liczbe pasazerow lecacych z X na odleglos¢ m razy wiek-
szg niz XA.

Jezeli koszt na odcinku XA jest p razy wiekszy niz sredni
dotychczasowy k, ogoélna liczba przewozonych pasazerow
jest p, a wsérod nich liczba pasazerow przewozona poza
punkt A wynosi x. Wowczas ponoszony koszt — pnk, za$
wplywy przy jednostkowej taryfie t wyniosg (p—x)t +
+ xmt, stagd dla wuzyskania pelnej optacalnosci wvnk =
=(p — x)t + xmt, lub dla utrzymania stosunku wplywow

i
de kosztow jak na poprzednio eksploatowanej sieci ’:=

_p—x)t + axmt p—x +am

, czyli = l:xfm— W=
pnk pn
x n—1 n—1
=pm—1) oraz — = — 100 %

P m—1 m—1

& 0,5

Na przykiad m =25 — = —— = 33%
Y 1,5

n =15

Podobne zagadnienia powinny byé rozpatrzone dokladniej
i w szerszym zakresie,

b) ulepszenie eksploatacji handlowej i technicznej ma
swoje odbicie w zwiekszeniu rocznego nalotu godzin na
samolot inwentarzowy oraz w doborze prawidlowych para-
metréw lotu.
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Od strony technicznej zwiekszenle godzin nalotu mozna
osiggngt poprzez skrocenie czasu trwania poszczegdlnych
remontow i przeglagdow oraz zmniejszenie czestotliwosci
reglamentowanych remontow i przegladow, czyli inaczej —
poprzez zwiekszenie dlugosci okresow miedzyremontowych
poszczegdbdlnych zespoldéw i agregatéw samolotu.

Wplyw tych czynnik6w na oonizke kosztow eksploatacji

jest awojaki — pezposredni azieki obnizce liczebnosci re-
montow. 1 posredni — poprzez zwi¢kszenie godzin -roczne-
g0 nalotu.

BezpoSrednia opnizka kosztéw jest znaczna, mozna okre-
§lic Jej procent w tunkc)i aiugosci okresow mieazyremon-
towycn, ktory przeestawia sie Krzywag hiperboliczng. Mozna
rowniez okreslic procentowy wpiyw obydwu czyniikow na
wzrost godzin naiotu na samolot inwentarzowy 1 z Kolel
wpiyw wzrostu godzin nalotu na pozostaie koszty, wsrod
ktorych szczegelne] obnizce ulegnie grupa staiycn rocznych
kosztow bezposSrednich, jak amortyzacja i uirezpieczenie
sprzetu latajgcego.

Przy niezmiennej wykonywanej pracy rocznej przedsie-
biorstwa i niezmiennym iloSciowym stanie taboru, zwiex-
szenie gotowosci tecchnicznej nie da widocznych rezultatow
ekonomicznycin poza zwiekszeniem punktualnosci i regular-
nosci lotew, powstang pbowiem rezerwy sprz¢tu, ktore nie
bedg wykorzystarie.

Rezerwy te mogg by¢ wykorzystane poprzcz zwiekszenie
przewozow. Wteay — obok spadku kosztow bezposrednich —
wystapi rowniez spadek kosztow posrednich bez potrzeby
dodatzowych inwestycji, co jest wtorng korzyscig przedsie-
biorstwa.

Wplyw skrocenia czasu remontéw i przeglagdéw poprzez
ich usprawnienie i zwiekszenie okresow miedzyremonto-
wych na koszty eksploatacji przy wyjsciowej pracy na przy-
kiad Pj; ilustruje rys. 6.

Zagadnienia podanego tu typu muszg by¢é szczegodlowie]
zbadane dla oceny wplywu poszczegdlnycn czynnikew na
ekonomike przedsiebiorstwa.

Prawidlowa eksploatacja samolotu w powietrzu sprowa-
dza sie do doboru takich parametréw lotu, przy ktérych
uzytkowanie samolotu staje sie najekonomicznie)sze. Pod-
stawowym materialem rozchodowanym w czasie przelotu
jest paliwo, totez niejednokrotnie niskie koszty przelotu
identyfikowane byly (lub s3g) z niskim kosztem, czyli matlg
iloScig zuzytego poaczas przelotu paliwa. W istocie nie jest
to stuszne, co najlepiej jest zilustrowaé¢ na przykladzie sa-
molotu z napedem tlokowym. Charakterystyka godzinowego
zuzycia paliwa takiego samolotu w funkcji predkosci prze-
lotowej ma wyglad pokazany schematycznie na rys. 7.

Predkos$¢ odpowiadajgca najmniejszemu zuzyciu paliwa
na 1 km drogi, a wiec i na calo$¢ przelecianej trasy, odpo-
wiada punktowi stycznosci tej krzywej z promieniem po-
prowadzonym z poczgtku ukltadu. Punkt ten sugeruje zwyx-
le stosunkowo matlg predko$¢ przelotows, biorgc pod uwage
granice predkosci mozliwych do otrzymywania w locie.

Samolot, lecgcy ze stosunkowo malg predkos$cig przelo-
towa, zuzywa niewiele paliwa, lecz przebywa w powietrzu
znacznie diuzej, niz przelecialby te samg odleglos¢ z wiek-
szg predko$cig. Z tego wzgledu wzrastajg przypadajgce na
dany lot koszty zwigzane z remontami i przegladami samo-
lotow, a takze w niektorych przypadkach inne pozycje kosz-
tow, ktore sg state na kazdg godzine uzytkowania samolotu.
Ten wlasnie fakt czesto nie jest brany pod uwage. Uwzgled-
ni¢ go mozna w analogiczny jak poprzednio sposoéb, wpro-
wadzajgc koszt zuzytego na godzine paliwa zamiast jego
ilosci i dodajgc koszty state. Ilustruje to rys. 8.

Okazuje sie, ze ekonomiczna predkos¢ przelotowa jest
znacznie wieksza od tej, ktéra jest okreSlona tylko na pod-
stawie ilosci zuzytego paliwa. Blizsza analiza, ktora jest
latwa do przeprowadzenia, prowadzi do wniosku, ze eksplo-
atacja samolotéw powinna sie odbywaé¢ przy predkosciach
bardzo zblizonych do goérnej granicy dopuszczalnych.

Dla samolotéw turbo$miglowych i odrzutowych krzywa
zuzycia paliwa ma odmienny charakter, niz dla samolotow
tlokowych i koniecznosé stosowania mozliwie duzych pred-
koSci przelotowych jest bardziej oczywista. Jednak analiza
zastosowana w przypadku samolotow tlokowych jest ogoélna
i przekonywajgca, dlatego tez moze odda¢ usltugi rowniez
przy zastosowaniu do samolotéw turbinowych **).

*+) Zagadnienie to bylo oméwione szerzej w ,,Technice Lotniczej”
zesz. 10/63.
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Jest rzeczg niewgtpliwg, ze dla wykonywania takiej sa-
mej pracy przewozowe] na zalozonej sieci linii lotniczych
mozna dobra¢ bardziej lub mniej odpowiedni typ samolotu.
Wiasciwy doboér typu moze w znaczny sposob wplyngé na
obnizke jednostkowych kosztéw eksploatacji.

Zagadnienie doboru odpowiednich parametréw technicz-
nych samolotu jest niestychanie skomplikowane i nie moze
juz by¢ rozpatrywane w oderwaniu od potencjalnych mozli-
wosci zdobycia masy przewozowej, to znaczy pasazeréw
i towarow. Jest ono tym bardziej trudne, ze podaz pasaze-
row i dobo6or optymalnego sprzetu wykazujg sprzezenie.
Bardziej komfortowy i bezpieczny sprzet oraz dogodne po-
laczenia wplywajg w istotny sposéb na zwigkszenie zapo-
trzebowania na przewozy i odwrotnie. Zjawisko to nie po-
zwala, w przeciwienstwie na przyklad do planowania prze-
wozOw w kolejnictwie, na ustalanie sieci i czestotliwosei po-
laczen oraz na dobodr sprzetu wylgcznie na podstawie z gory
zalozonego zapotrzebowania na przewozy.

Zagadnienie doboru sprzetu mozna stawia¢ w rozmaity
sposOb i podzieli¢ na etapy. Przede wszystkim celowe jest
sprecyzowanie ogolnych witasciwosci charakterystyk i wa-
runkow technicznych, ktore muszg spelnia¢ z ekonomiczne-
go punktu widzenia samoloty przeznaczone do eksploatacji
na odmiennych dilugosciach odcinkow przelotowych.
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W szczeg6lnosci w odniesieniu do samolotéw, przeznaczo-
aveh do komunikacji krotkodystansowej analiza wykazuje,
e

A Nalezy rezyvgnowa¢ z daznoS$ci do osiggania duzych
predkosei Przelotowych. Prgdko$é tych samolotow powinna
pvé stosunkowo niewielka, a moc lub cigg ich silnikéw po-
winien byé ograniczony limitowanymi warunkami startu.
W zwiazku z tym .powinno si¢ dazy¢ do malego obcigzenia
powierzehni nosnej tych samolotéow.

B. Réznica maksymalnego cigzaru samolotu do startu i do
jgdowania musi by¢ stosunkowo niewielka, co stwarza trud-
niejsze. niz normalnie warunki konstrukcji podwozia. Pod-
wozie powinno by¢ réwniez wzmocnione ze wzgledu na du-
sa czectotliwoéé ladowan w stosunku do wylatanego czasu.

C. Wchodzg w rachube napgdy rézneso rodzaju z tvm,
;e samoloty turbo$miglowe i odrzutowe wykazujg pewng
przewage nad tlokami juz na odcinkach przelotowych po-
nad 300 km. Miedzy soba roznig sie one tym, Ze na odcin-
kach do 300 km nizsze koszty ksztattuja sie przy napedzie
turboSmiglowym. za§ na odcinkach powyzej 300 km — moga

e wystepowaé¢ przy napegdzie odrzutowym z silnikami
dwuprzeptywowymi.

D. Przv eksploatacji samolotow turbo$miglowych na bar-
dz0 krotkich odcinkach trasy mozliwa jest rezygnacja z ka-
biny ciSnieniowei. gdvZz wzrost kosztéw vrzelotu na skutek
seraniczenia ootvmalnej wysokosci przelotowei do 2000 m
iest niewielki i kompensowany prostotg obstugi samolotu.

E. Charakteryvstyczng cechg samolotow kroétkiego zasiegu
jest fakt. ze krzyvwa kosztow w zaleznoSci od przelatvwanej
odleeto$ci voczawszv od punktu. w ktérvm zachodzi po-
trzeba rezvgnowania z czeSci ciezaru platnego na rzecz
yviekszego zapasu waliwa, wzrasta znacznie wolniej, niz
v przynadku samoloiow dlugodystansowych (rys. 9. vor.
ws. 4). Dzieje sie tak na skutek szybko rosnacei voredlcosci
blokowej w miare wzrostu odleglosSci w granicach krotkiego
siegu.

Cecha ta nakazuie w przvpadku samolotow kraétkodystan-
sowveh proiektowaé je tak. abv maksvmalny ciezar nltatnv
mogt byé wvkorzvstanv na odlegloSciach mnieiszych., niz
gednia. w przeciwienstwie do samolotéw przeznaczonych
do orzelotéw na dluzszyvch odleglo$ciach. Prowadzi to do
xoniecznodci projektowania stosunkowo duzvch kadilubow
iprzystosowania samolotu do szybkiej zmiany konfiguracji.

Réwnie wazng i pozyvteczna rzeczg byloby okreslenie wiel-
koici wplvwu poszczegdlnveh parametréow technicznych sa-
molotu na ekonomike jego uzytkowania.

Innym postawieniem zagadnienia byliby dobc’)r’op.t_vx:nalne-
g0 samolotu do eksploatacii na z gory zalozonej sieci. przy
kre$lonej czestotliwo$ci ruchu i wiolkosici 'wyk'onvwane_]
pracy, to znaczy bez uwzs{ledniapia sprzezenia 'mledzy vo-
qezegdlnvmi parametrami. W tei mierze byly i sg czynio-
1e wysitki wvprowadzenia wzorow 007;w'a1aJacych na c_)kre—
jenie jakosci. czyli stopnia przyvdatnosci _(z punl‘(tu widze-
na ekonomiki) samolotu do wykonywania zalo;or}ych za-
jaf. Prac w tvm zakresic nie mozna jednak uwaza¢ za wy-
erpanc i mozna do nich dolaczyé liczne propozycje doty-
rczace metod doboru. o .
Dalszyvm etapem byloby uwzglednienie sprzezenia rrjmg]z,\(
akoécia samolotu. czestotliwoscia polaczen na danej sieci
wryfami i wielkoscia zapotrzebowania na wrzewozy. Wre-
acie ostatnim etapem byloby dolaczenie do k’omodlekso.wg}
malizv ruchu lotniczego. majacej na celu dobor od DO\_mo )
riego sprzetu, réwniez zaxzadnier:) ZWlazanyCh z bu 9";’1?1_331
wych lotnisk 1 ich umiejscow’lemen:l wzgledem ce 2
lezonveh liniami lotniczymi o$rodkow.

6. Do grupy czynnikow od przedswlnqrstwa r}lelgillezgggllz
ralezg takie. iak wysokos§c cen sprzetu 1 matex"la(\j7 rfarédo-
nv noziom tarvf przewozo‘.\'_v_(‘.h w kraiu }u%or?\lr(iarnzyv ROk
wych. wvsokoéé ptac, obowiazujaca sie¢ o aant
tzych. ustalone optaty lotniskowe, SpOSO

nzedsiebiorstwa itp.

Zagadnienia cen i sposob_u finans e i peans-
stanowia szczegOlnie powazny probler.n' B - il
portu lotniczego i z tego oowod\_,l_ p'ow1r'ue_nt§)i oY e adnienle
wzeanalizowany. Moze nieco blizej naswie

0 nastepuje:

owania przedsiebiorstwa

. B o staja czesto w roz-
Przedsiebiorstwa rozwijajace SI1C Kpray ia forma organi-

nej formie z dotacii paﬁstwowych. 'SpOSObnie S ey
7aéji subsvdiowania transportu 1ot.r11c7,ega(‘)n.a R el s
dla spraw'y ulepszenia jego funkcjonowani

przyk'lad w przypadku, gdy ceny na materialy, stawki na
roquzne, a takze taryfy sg reglamentowanc. W zaleznosci
od ich wzajemnego stosunku wyniki dzialalnosci przedsig~

biors’twa moga by¢ przedstawione w zupelnie odmienny
Sposob.

Pr_zy yvysgkich cenach i niskich taryfach przedsiebiorstwo
okaze sie nierentowne. W przeciwnym przypadku moze byé
przedstawione jako samooplacalne lub nawet dochodowe.,
T_en obra'z finansoweij dzialalnosci przedsiebiorstwa moze
sie waha¢ w szerokich granicach. mimo ze jego znaczenie
gos'podarcze i stopien prawidlowo$ci dzialania pozostaje bez
zmiany. Z tego ostatniego wzgledu zdawatoby sie, ze \fvyniki
bllapsow_e przedsigbiorstwa nie s3 szczegdlnie wazne.
W istocie tak nie jest, poniewaz na podstawie wynikow
fl'nansowy_ch ksztaltuje sie opinia o dzialalno$ci przedsie-
b}orstwa i jego znaczeniu gospodarczym, a takze s3 wy-
ciggane _wnioski dotyczace usprawnien organizacyjnych. Na
podstaw1.e tei opinii oparte sa niejednokrotnie dec'yzvje zZwig-
zane z jego rozwojem. Dlatego tez (iak juz wspomniano
w pkt. 3) prawidlowy stosunek miedzy cenami, placami
i taryfami jest niezmiernie wazny. Ustawienie przedsiebior-
styva Ja.ko deficytowego na skutek nieprawidlowych stosun-
kow miedzy wspomnianvmi wielko$ciami réwniez pozbawia
iego pracownikoéw bhodsca mnsvchologicznego, ktorym Jest
Swiadomoéé prawidlowej i uzasadnionej gospodarczo pracy
przedsiehiorstwa. Z tvch wzgleddw moze byé nieraz celowe
ustawienie przedsiebiorstwa jako dochodowego i subsvdin-

wania g0 w formie uzasadnionych dotacji, a nie w formic
pokrycia niedoboréw.

.Nieprawidlowoéé obrazu znaczenia gosvodarczego przed-
siehiorstwa transportu lotniczego moze nowstaé na skutek
nadmi’ernych cen materialtw w stosunku do ich istotnej
wartosci, nieorawidlowego stosunku poszczegélnych cen
i olac lub tez na skutek kontowania po stronie kosztow
wlasciwej wartos$ci zuzywanych materiatow. za$§ po stroaie
dochodéw — wplywow nobieranych na vpodstawie obowig-
zuiacych taryf. ktore nie odzwierciedlaig pelnej wartosci
dokonywanych ustug. Dzia¢ sie tak moze w tych przypad-
kach, gdy niskie taryfy przewozowe sg pewng forma sub-
svdiowania spoleczenstwa. Przede wszystkim te réznice,
ktore powstajg po stronie wplywow na skutek réznic mie-
dzy istotng warto$cig ustugi, a wynikajacag z obowigzujgcej
taryfy, powinny by¢ pokrywane w postaci uzasadnionej do-
tacji. Inng przyczyna nieprawidlowego obrazu znaczenia
gospodarczego przedsiebiorstwa, wysnuwanecgo na tle jego
wynikéw finansowych, moze by¢ obcigZzenie przedsiebior-
stwa wiekszymi kosztami w miare jego rozwoju, podczas
gdy w istocie pozostajg one bez zmian. Przykladem mogg
by¢ optaty pobierane na zagospodarowanym lotnisku pro-
porcjonalnie do liczby dokonywanych lgdowan, podczas gdy
koszty tego rodzaju ustug pozostajga w istocie bez zmian.

Tego typu nieprawidlowos$ci powinny by¢ usuniete, lub
muszg one mie¢ swe odzwierciedlenie w uzasadnionej do-
tacji, umozliwiajacej rozszerzenie dziatalnos$ci przedsiebior-
stwa, podobnie jak i inne pozycje kosztéw, ponoszonych nie
z winy przedsiebiorstwa transportowego, lecz na skutek
zarzagdzen zwigzanych z dziatalnoscig odrebnych instytucji.

Jest rzecza oczywista, ze cze$¢ niedoborow przedsiebior-
stwa transportu lotniczego jest zwigzana z niedoskonalos-
ciami jego organizacji w funkcjonowaniu, nicodpowiednim
lub niedostatecznie ekonomicznym sprzetem lub tez z jego
niedostatecznym dla osiggniecia samowystarczalnosci roz-
wojem. Ta cze$¢ niedoborow, wykazywana jako strata
przedsiebiorstwa i wyréwnywana w formie pokrycia ujem-
nej akumulacji, bytaby wtasciwym miernikiem ckonomicz-
nej dzialalno$ci przedsiebiorstwa i ulegalaby stopniowemu
zmniejszeniu w miare usprawnien organizacyjnych i roz-
woju przedsiebiorstwa.

Wyniki analizy dzialalno$ci przedsiebiorstwa transportu
i ustawienie go w warunkach sprzyjajacych poprawie eko-
nomiki wymagaja naswietlenia prawidlowos$ci stosunku cen
do taryf oraz starannego podzialu subsydiow panstwowych
na dotacje gospodarczo usprawiedliwione oraz wyplacone
tytulem rzeczywistej ujemnej akumulacji, bedgcej rowno-
waznikiem nieekonomicznej dziatalnosci przedsiebiorstwa
transportu lotniczego.

7. Osobny problem stanowi brak dostatecznie sprawdzo-
nych metod oceny rynku przewozowego i wplywu na niego
rozmaitych czynnikéw, jak czestotliwo$é¢ i szybko$¢ pola-
czen, typ samolotu, odlegloéé¢ lotniska od centrum miasta itp.
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PROJEKTY SAMOLOTOW MESSERSCHMITT
W NOWEJ POSTACI

Od czasu opublikowania w ubieglym roku przez firme
Messerschmitt projektow trzech nowych samolotow (,,Tech-
nika Lotnicza”, zeszyt 9, 1963) prace nad tymi projektami
byly prowadzone w dalszym ciggu. Dwa z tych projek-
tow — projekt samolotu pasazerskiego na krotkie trasy
MeP. 160 i samolotu stuzbowego MeP. 308 , Jet Taifun” —
na ostatniej

pokazano w zmienionej postaci wystawie
w Hanowerze.

)
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Samolot MeP. 160 ma by¢ obecnie nap¢dzany dwoma sil-
nikami dwuprzepitywowymi Rolls-Royce RB. 153 o ciggu
startowym 3000 kG, zamiast {rzema silnikami General Elec-
tric CF700 o ciggu 1900 kG. Samolot bedzie przewozit 54
pasazerow z bagazem, przy czym podzialka foteli bedzic
wynosi¢c 80 cm. W ukladzie pierwszej klasy przewiduje sie
42 miejsca pasazerskie przy podziaitce foteli 92 cm. Bierze
sie rowniez pod uwage wersje mieszang, pasazersko-towa-
rows, mogacg pomiesci¢ 26 pasazerow i 3400 kG tadunku.

Dane samolotu:

Rozpigtlose 18,4 m
Dtugos¢ 22,4 m
Powicrzchnia nosna skrzydia 47,4 m?*
Kat skosu skrzydla 20°
Ciezar catkowity 19000 kG
Ciezar rozporzgdzalny 9800 kG
Maks. ciezar paliwa 5500 kG
Maks. ciezar handlowy 5800 kG
Diugo$¢é startu 1600 m
Dtlugos¢ lgdowania znad 15 m przeszkody 950 m
Predkos$¢ podchodzenia 230 km/h
Predko$¢ wznoszenia n.p.m. 22,4 m/sek
Putap praktyczny 11600 m
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Normalna predkos¢ przelotowa
na wysokosci 9200 m

C! 820 km/h
Maks. predko$¢ przelotowa

na wysoko$ci 6100 m 890 km/h
Zasieg z maks. ciezarem handlowym

bez pozostawienia rezerwy paliwa 1750 km
Zasieg z maks. ciezarem paliwa

z pozostawieniem rezerwy 3300 km

Samolot MeP. 308 ,Jet Taifun” zostat zaprojektowany
jako szesciomiejscowy samolot stuzbowy, napedzany dwomga
silnikami dwuprzeptywowymi Daimler-Benz DB730 o ciggu
610 kG. Silniki majg by¢ zabudowane po bokach gornej
czeSci kadluba, za kabing pasazerska. WK,

SAMOLOTY VTOL NA WYSTAWIE W IIANOWERZE

Na tegorocznej wystawie w Hanowerze dziedzina samo-
lotow pionowego startu byla reprezentowana przede wszyst-
kim przez firmy niemieckie. Pokazaly one — poza opisywa-
nym juz w ,Nowosciach” samolotem doswiadczalnym
VJ101C i modelami samolotu transportowego Dornier Do 31,
ktorego opis rowniez podano poprzednio — rysunek bedg-
cego w budowie samolotu mys$liwsko-bombowego VJ101D
oraz model i rysunek w trzech rzutach samolotu szturmo-
wo-rozpoznawczego VAKI191.

Uktad napedowy samolotu VJ101D sktada sie z pieciu sil-
nikéw nosnych Rolls-Royce RB162-31 o ciggu 2500 kG oraz
z dwoch przeplywowych silnikow przelotowych Rolls-Royce
RB153-61, zaopatrzonych w dopalacz i urzadzenie firmy
MAN do odchylania strumienia wylotowego i wytwarzajga-
cych bez dopalania cigg 3000—3500 kG. Ciezar catkowity sa-
molotu bedzie wynosit — w warunkach pionowego star-
tu — 15000 kG, a jego predkos¢ bedzie przekraczala Ma=2.
Pierwszy lot prototypu jest przewidziany na rok 1965.

Samolot VAK 191 (poprzednie oznaczenie Focke-Wulf FW
1262) ma by¢ nastepcg samolotu Fiat G.91 i jest budowany
wspoOlnie przez Niemcy i Wtochy. Bedzie wyposazony w dwa




silniki nofne RBI162-31, ktore w czasie pionowego startu
beda wytwarzaé polowe wymaganego caltkowitegc ciggu.
Pozostalg czes$¢ ciggu bedzie zapewnial silnik przelotowy
1 przestawialnymi dyszami wylotowymi. Nie dokonano je-
szcze wyboru typu silnika przelotowego, bierze sie pod
uwage silnik Bristol Siddeley BS 94 i silnik Rolls-Royce
RB.193. Silnik przelotowy jest zabudowany w S$rodkowej
czeSci kadluba, miedzy silnikami no$nymi. Ciezar catkowity
samolotu przekracza 8000 kG. Do stabilizacji w zawisie stuzg
dysze sterujgce, umieszczone na koncach skrzydiaiw ka-

dlubic i dzialajace pod wplywem impulséw wytwarzanych
przez automatyczne urzgdzenie ustateczniajgce. Jakkolwick
ademonsirowany na wystawie model samolotu VAK 191 ma
kabine jednoosobowsq, przyszly samolot bedzie mial zatoge
tozong z dwoch osdb. Wiekszos¢ zadan bedzie wykonywat
na malych wysokosciach, na ktérych bedzie rozwijal pred-
kos$¢ Ma = 0,92. IPodobnie, jak w przypadku innych nie-
mieckich projektéw VTOL, ma by¢ zbudowana prébna plat-
forma latajgca do badania w zawisie. urzadzen ustatecznia-

jacych i silnikow. Proby prototypu nie rozpoczng sie wcze$-
niej niz w 1968 roku.

Amerykanska firma Republic Aviation Corp. przedstawita
projekt naddzwiekowego samolotu taktycznego (oznaczenie
programu ADO-12) o predkosci Ma= 3 i lekkiego samolotu
szturmowo-ebserwacyjnego, ktory przewiduje sie jako na-
stepce samolotu Grumman ,Mohawk”.

W stadium projektowania znajduje sie angielski samolot
transportowy skréconego startu Hawker Siddeley HS.681,
napedzany czterema silnikami dwuprzeptywowymi Rolls-
-Royce RB141 ,Medway” (cigg 6800 kG) z przestawialnymi
dyszami wylotowymi. Wtasciwosci pionowego startu mozna
uzyskaé¢ przez zabudowanie dodatkowych silnikow nos$nych.
Samolot ma zastgpi¢ przestarzate samoloty RAF-u ,,Bever-
ley” i ,,Hastings”. W. K.

PROJEKTY NIEMIECKICH RAKIET I SATELITOW

Na wystawie w Hanowerze firma Boelkow zaprezento-
wata model trzeciego stopnia ,Ophos” 1E europejskiej
rakiety kosmicznej ELDO. Stopien ten bedzie napedzany
silnikiem na $rodek napedowy o wysokiej energii — ciektly
wodor z cieklg fluoring. ,,Ophos” ma by¢ réwniez stosowa-
ny jako drugi stopien rakiety ,,Thor”, ktéra bedzie mogta
wynie$¢ ladunek 1400—2500 kG na orbite 200 km lub
200 X 500 km.

Ta sama firma buduje matlego satelite naukowego 625A
do badan geofizycznych i promieniowania stonecznego.
Wiekszy satelita — 625B — bedzie mial ciezar catkowity
850 km i ciezar !adunku 200 kG. Bedzie wyposazony
w duzy paraboliczny reflektor do skupiania promieni sto-
necznych. Na orbicie ma go umiesci¢ rakieta ,,Thor-Ophos”
lub ,,Thor-Agena”. Z. Br.

NOWE SILNIKI TURBINOWE

Na ostatniej wystawie w Hanowerze pokazano kilka zu-
peinie nowych silnikéw turbinowych.

Firma Daimler-Benz wystawila, obok demonstrowanego
juz w roku 1962 i opisywanego w ,Nowosciach” silnika
Smiglowcowego DB720 (PTLS6), silnik walowy DB721 (PTL10)
0 mocy nominalnej 2200 KM i silnik dwuprzeptywowy

DB730 (ZTL6) ¢ ciggu nominalnym 610 kG. Silnik DB721

1

ma o$miostopniowg sprezarke osiowg z przydiwiekowym
pierwszym stopniem, dwustopniowg turbine sprezarki i jed-
nostopniowsg turbine napedows. Przekladnia jest zamoco-
wana na wysiegniku z przodu silnika, zmniejsza ona pred-
ko$¢ obrotowg watlu napedowego do 1420 obr/min w przy-
padku wersji $miglowej i do 6000 obr/min w przypadku
wersji Smiglowcowej. Silnik dwuprzeptywowy DB730 zostatl
rozwiniety z silnika DB720 przez zastgpienie umieszczonej
z tylu przektadni zespolem wentylator-turbina. Wentylator
jest osadzony na wale turbiny, nie zas jak w silnikach
General Electric na wiencu topatkowym turbiny. Dzieki
przyjetemu ukladowi uniknieto trudnosci budowy ,dwu-
pietrowego” wirnika oraz komplikacji konstrukcyjnych
(prowadzenie walu w wale lub stosowanie przekladni)ﬂi ga-
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Jednostkowe zuzycie paliwa

zodynamicznych zwigzanych z umieszczeniem wentylatora
z przodu silnika. Podobnie jak w silniku DB720 sprezarka
sktada sie z czterech stopni osiowych i jednego odsrodko-
wego i jest napedzana dwustopniowg turbing. Sprezarka
jest zaopatrzona w zawory upustowe, zapobiegajgce nie-
statcczne) pracy. Jednostopniowy wentylator ma oltopatko-
wanie przydzwiekowe, napedzajgca go turbina jest rownicz
jednostopniowa. Wylot z turbiny jest rozgaleziony na boki,

bierze wudzial takze

- BB (34 — »

0,276 kG/KMh

Sprgz 6,0:1
Wydatek powietrza 10 kG/sek
Temperatura przed turbing 900 °C
Ciezar bez rozrusznika

wersji Smiglowej 300 kG

wersji $Smiglowcowej 250 kG

DB730

Cigg nominalny 610 kG
Jednostkowe zuzycie paliwa 0,658 kG/kGh
Sprez sprezarki 5851511
Wydatek sprezarki 6,25 kG/sek
Sprez wentylatora 1,565:1
Wydatek wentylatora 11 kG/sek
Stosunek wydatkow 1,76 : 1
Ciezar bez rozrusznika 220 kG

Na wystawie znalazl sie réwniez czesto wspominany przy
okazji projektéw samolotéw pionowego startu silnik dwu-
przeptywowy Rolls-Royce RBI153-61, w rozwoju ktdrego
niemiecka wytwornia MAN. Silnik

wlot do wentylalora jest podwodiny — znajduje sie u gory
i u dotu tylnej czesci silnika. Silnik ma by¢ stosowany na
samolocie MeP308 , Jet Taifun’. Ponize) zamieszczono dane
wszystkich trzech silnikow.

DB720
Moc startowa 1350 KM
Ciag szczgtkowy 96 kG
Jednostkowe zuzycie paliwa 0,270 kG/KMh
Sprez 5,9:1
Wydatek powietrza 6,1 kG/sek
Ciezar bez rozrusznika 220 kG
DB721
Moc nominalna 2200 KM
Cigg szczglkowy 230 kG
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jest zaopatrzony w dopalacz oraz w urzadzenie do odchyla-
nia do dotlu strumienia wylotowego; urzadzenie to— opraco-
wane przez wytwoérnie MAN i znajdujace sie obecnie
w probach — jest zabudowane przed dopalaczem, w zwigz-
ku z czym odchylanie strumienia wylotowego odbywa sie
przy wylgczonym dopalaczu. Cigg silnika bez dopalania

wynosi 3000—3500 kG. Dalszych szczegdlow na temat sil-
nika RB153 brak. .
Duze zainteresowanie wywolaly projekty nowej rodziny
silnikow SNECMA — Md45 ,Mars”. Nalezy do niej jedno-
przeplywowy dwuwatowy silnik odrzutowy M43A o Ciagu
2000—2500 kG, gérednicy 550 mm i dtugosci 1700 mm.
rozwiniety z niego silnik dwuprzeptywowy z wentylatorem
z tylu M45AF o ciagu 3000—3500 kG i jednostkowym ZU°
zyciu paliwa 053 kG/kGh oraz silnik jednoprzeplywowy
z dopalaczem M45B o ciggu z dopalaniem 3000—3500 45
i jednostkowym zuzyciu paliwa 1,95 kG/kGh. Silniki M
majg podobno sprez 16:1. iy
Wytwornia BMW pokazala po raz pierwszy $miglowcowa
wersje nowego silnika turbinowego BMW 6022 0 !no;:(y
250 KM. Silnik ma dwustopniowa odérodkowa SPresr«t



i trzystopniowa osiowa turbing. Pojedyncza komotra spala-
nia jest umieszczona pod dyfuzorem wylotowym silnika,
u dolu przedniej czeSci silnika znajduje sie zbiornik oleju,
u gory rozrusznik — pradnica, po bokach wloty powietrza.
Jednostkowe zuzycie paliwa silnika BMW 6022 wynosi
0,328 kG/KMh, ciezar — 75 kG. Przeznaczony jest do na-
pedu Smigtowcoéw Boelkow Bo 105 i Dornier Do 32Z (w tym
drugim przypadku jako wytwornica powietrza).

Ww. K.

URZADZENIA ELEKTRONICZNE NA WYSTAWIE
W HANOWERZE

Na tegorocznej wystawie w Hanowerze powazng role
w dziedzinie osprzetu odgrywaly automatyczne urzadzenia
ustateczniajgce do samolotéw pionowego startu i lgdowania.
Wymienié¢-tu nalezy urzgdzenie firmy Honeywell MH-123B,
astosowane na samolocie VJ101C, urzadzenie firmy Elliott,
przeznaczone do samolotu Fiat G95/4 i odznaczajgce sie dzieki
zastosowaniu samosprawdzajgcych sie giroskopéw (po dwa
giroskopy do sterowania pochylenia i przechylu) i po-
czwornych elektrohydraulicznych silownikéow bardzo duzg
pewnoscig pracy, ktora wyraza si¢c prawdopodobienstwem
uszkodzenia 10~ 7 na godzine, oraz urzgdzenie do samolotu
VAK 191, wyprodukowane przez firme Vereinigten Flug-
technischen Werken (VFW). W tym ostatnim giroskopy do
sterowania pochylenia i przechylu sg potrojone i maja

wlasne urzgdzenia kontrolne. Giroskopy przekazujg nieza-
leznie od siebie impulsy do wzmacniaczy dysz sterujacych

wzgledem poszczegdlnych trzech osi samolotu. W przypadku
uszkodzenia jednego z obwodéw urzgdzenia ustateczniajg-
cego zostaje on automatycznie wylgczony przez detektory
uszkodzen, przy czym rownoczesnie wylgcza sie rowniez
drugi obwo6d. Gdy w pozostalym pracujgcym obwodzie
powstanie uszkodzenie, zostaje wilgczony do pracy odlgczony
poprzednio nie uszkodzony obwod.

Firma Autonetics wystawila model wielocelowego radaru
pokladowego R45, ktorego wspoliczynnik niezawodnos$ci zo-
stal dziesieciokrotnie zwiekszony w poréwnaniu ze zwyk-

lymi tego rodzaju urzgdzeniami. Dzieki daleko posunietej
mikrominiaturyzacji radar wazy tylko 45 kG. Wszystkie
grupy konstrukcyjne sg zmontowane na tej samej ramie
co antena, tak ze cale urzgdzenie mozna zabudowaé¢ w no-
sowe] czesci kadtluba.

Poza tym firma Ferranti pokazala urzgdzenie radarowe
do samolotu TSR.2. Glownym jego zadaniem jest utrzymy-
wanie samolotu w odpowiedniej odleglosci od ziemi w cza-
sie lotu na najmniejszych wysokos$ciach. Urzgdzenie moze
réwniez przejmowacé¢ pewne funkcje celownicze.

W. K.

NOWY, ZAROODPORNY MATERIAL O SPECJALNYCH

WELASNOSCIACH

Lo napedu naddzwiekowych pociskoéw, poruszajacych sie
na malych wysokosciach, chronigcych przed wysledzeniem
urzgdzeniami radarowymi, zastosowano specjalne silniki
strumieniowe, jadrowych.

wykorzystujgce energie reakcji

Przygotowania takiego silnika z reaktorem Tory II-C do
préb naziemnych w stanie Nevada pokazano na rysunku.
Warunki pracy elementéow reaktora sg wyjalkowo trudne:
wysokie ci$nienie, wysoka predko$¢ przeplywu powiecirza
przez kanaly, wielogodzinna praca, zmienne naprgzenia
cieplne i rozciggajace, przekraczajgce granice plastycznosci,
na przemian ze S$ciskajgcymi rzedu 35 kG/cm?® Nalezy do-
daé¢, ze temperatura pracy przeplywajacego powietrza do-
chodzi do 1260 °C, a material strefy pracy otoczony jest
innym materialem reagujgcym chemicznie w tej tempera-

turze. Poza tym material ten jest wystawiony na wielo-
godzinne dzialanie silnego strumienia neuironow. Przy
analizie odksztalcen od naprezen termicznych i mechanicz-
nych stwierdzono, ze najbardziej odporne materiaty cera-
miczne nie dysponujg wystarczajagcg wytrzymalos$cia,
a glownie plastycznoscig umozliwiajgcg pokrycie odksztal-
cen cieplnych i innych. Z tych wzgledow w rozwazaniach
wzieto pod uwage stopy zaroodporne. Stopy wolframu,
molibdenu 1 niobu wyeliminowala préba pokrywania
ostrych krawedzi. Stopy metali szlachetnych, jakkolwiek
przydatne, eliminuje wysoki koszt. Z kilku badanych sto-
pow chromowych jedynie stop Cr-3MgO zachowal plastycz-
nos¢ po wystawieniu go na dzialanie powietrza o tempera-
turze 1260 °C. Wspomniany stop chromowy uzyskuje sig
za pomocg metalurgii proszkow. Po sproszkowaniu chromu,
tlenku magnezu i tytanu (dla odgazowania) nastgpuje ich
wymieszanie, sprasowanie i spiekanie, a nastepnie wyciska-
nie ze stosunkiem przectloczenia 9 : 1 i wreszcie wygrzewanie
w temperaturze okolo 1000 °C. Material w tym stanic
dysponuje nastepujgcymi wtasnosciami: w temperaturze
pokojowej — wytrzymalo$¢ na rozerwanie Rr = 32 kG/mm?,
granica plastycznosci @r =16 kG/mm? i wydluzenie 16",
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W temperaturze pokojowej po 10-godzinnym przebywaniu
w powietrzu o temperaturze 1260 °C — Rr =22 kG/mm?,
Qr=14 kG/mm? i wydluzenie 2,5/0, a w temperaturze
1260 °C — Rr=2,5 kG/mm?, Qr= 1,4 kG/mm? i wydluze-
nie 25". Z materialu tego wykonuje sie kanaly przeply-
wowe gorgcej czesSci reaktora, jak to wida¢ na rysunku,
gdzie pewne fragmenty pokazano w przekroju. Zakres
pracy reaktora zawiera sie w temperaturach od 260 °C do
1260°C, dlatego material poddawano udarom termicznym
w tym zakresie temperatur. Proby te wypadly pomys$lnie —
material nie doznawal peknie¢. Dalsze wlasno$ci tego ma-
terialu to wysoki stopien przywierania tlenkéw stopu oraz
duza gestoS¢ warstwy tlenkow. Stad gotowy produkt ze
stopu Cr-5MgO, poddany wstepnemu utlenianiu, staje sie
odporny na reakcje w czasie pracy. Zadaniem elementow
pokazanych na rysunku jest przeprowadzenie powietrza
z wielu kanaléw o matlych przekrojach do jednego zbior-
czego, przy minimalnym spadku ci$nienia. Dzieki dobrej
podatnos$ci materialu do formowania i zachowania profilo-
wych ksztaltow przewoddéw spadek cis$nienia nie przekracza
3"/u. Material ten mozna rowniez obrabia¢ mechanicznie
przy zachowaniu specjalnych srodkow ostroznosci z uwagi
na jego krucho$¢. Obrobke przeprowadza sie przy obfitym
chiodzeniu specjalnym roztworem, z szybkoscig skrawania
24—30 m/min i przy grubos$ci warstawy 0,1—0,2 mm. Mozna
rowniez prowadzi¢ proces szlifowania miekkg tarczg grubo-
ziarnistg. Stop ten mozna réwniez lutowa¢ w prozni, lutami
na osnowie platyny, a nawet mozna spawac¢ punktowo, przy
uzyciu drutu platynowego. Do kontroli jakoS$ci, a zwlaszcza
obecnosci peknie¢, nadajg sie metody zaréwno rentgenow-
skie i ultradzwickowe, jak i penetracyjne.

A. G.

KRESLENIE ZA POMOCA STEROWANIA
NUMERYCZNEGO

Amerykanskie firmy opracowaly specjalne urzgdzenie
Ekstrom Carlson 700 do wykonywania rozrysowan zlozo-
nych ksztaltow na podstawie danych zakodowanych na
tasmie perforowanej lub tasmie magnetycznej. Wykres
moze by¢ wykonywany na kalce technicznej, na powierzchni
metalowej lub pokrytej masg plastyczng. Rysunki moga
by¢ wykonywane w skali 1:4, 1:2, 1:11 2:1, linig ciggla
lub przerywang. Powierzchnia robocza tablicy pochylona
jest pod katem 10°, ma wymiary 3660 X 1520 mm. Urzg-
dzenie wyposazone jest w prézniowy system umozliwiajgcy

mocowanie rysunku,

o pelnych wymiarach, jak rowniez
jednego lub kilku rysunkéw mniejszych rownoczesnie.
Urzadzenie gwarantuje poprawne ustawienie rysunku na
tablicy, a takze dokladne jego powtdérne zamocowanie na
poprzednim miejscu w stosunku do wszystkich osi. Stero-
wanie programowe ciggle dziala w kierunkach dwodch osi
(plaszczyzny XY). Dosuw i odsuw glowicy samokreslgcej
w kierunku osi Z dokonywany jest za pomocy cylindra
pneumatycznego. Maszyna wyposazona jest w ukiad stero-
wania oparty na zapisie dwojkowo-dziesietnym. Liniowa
i kolowa interpolacja podnosi dokladnos¢ wykreslenia
profilu. Sterowanie dokonywane jest za pomocg 8-kanalo-
wej taSmy perforowanej lub tasmy magnetycznej. Do wy-
posazenia stoiska nalezy czytnik fotoelektryczny, serwo-
-silniki prgdu stalego, sprzezenie zwrotne itp.
Podstawowa predkos$¢ kreSlenia linii wynosi 3 m/min,
moze jednak by¢ w razie potrzeby zwiekszona. Charakte-
rystyka serwomechanizméw, niezaleznie od programu,
zmniejsza predkos¢ do 250 mm/min przy zblizeniu do
gwaltownych zmian kierunku. Wyposazenie urzadzenia
umozliwia zerowanie osi X i Y oraz wykonywanie lustrza-
nych odbi¢ ksztaltu. Optymalne osiggi maszyny znajdujg
sie w zakresie temperatur 21—26°C i 70% wilgotnosci.
Uklad sterowania natomiast funkcjonuje poprawnie w za-
kresie temperatur 10—49 °C i do 95% wilgotnosci. Doktad-
no$¢ odtwarzania ksztaltéw 0,05 mm.
A G

Rozwéj egipskiego przemystu lotniczego

Zaslugujacym na szczegoélng uwage wydarzeniem w $wie-
cie lotniczym jest gwaltowny rozwoéj egipskiego przemysiu
lotniczego, ktérego budowe od podstaw rozpoczeto przed
czterema latami. Decyzja rozwoju wlasnego przemysiu lot-
niczego zostala podyktowana gidéwnie konieczno$cig unieza-
leznienia sie od zagranicznych dostaw uzbrojenia. Na po-
tudnie od Kairu, w miejscowos$ci Heluan, powstaly nowo-
czesne zaklady budowy platowcédw i silnikéw. W projekto-
waniu tych zakladow Dbrali udzial najlepsi architekeci
z wielu krajow. Budynki fabryczne zostaly tak pomys$lane,
aby ich wnetrza zabezpieczy¢ przed piaskiem niesionym
przez pustynne wiatry. W zwigzku z tym wiekszo$¢ budyn-
kow 1 hal zostala zaopatrzona w urzgdzenia klimatyzacyjne.
Zaklady nalezg do najnowocze$niejszych na $wiecie; sg
wyposazone w obrabiarki i urzgdzenia (np. urzgdzenia do
chemicznej obrébki metali, komory do wytopow proéznio-
wych, urzgdzenia kontrolno-pomiarowe) na najwyzszym
poziomie technicznym. Obecnie czynne sg juz cztery ha-

Rys. 1
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mownie do prob turbinowych silnikéw odrzutowych (rys. 1),
a dalsze majg by¢ wkroétce oddane do uzytku. Pracujgcy
w zakladach robotnicy egipscy szkolg sie pod okiem grupy
specjalistow niemieckich, hiszpanskich, szwajcarskich i aus-
triackich. Zaklady sg wzniesione na terenie pustynnym,

dzieki czemu ich dalsza rozbudowa bedzie znacznie uiat-
wiona.

W Heluan przygotowuje sie produkcje poddzwiekowych
samolotéw treningowych, moggcych réwniez speiniaé role
samolotow taktycznych, HA-200 i naddzwiekowych samo-
lotow mysliwskich HA-300 (rys. 2 i 3) oraz silnikéw do

Rys. 2



Rys. 3

tych samolotéw E-200 i E-300. Oba ptatowce sg konstrukeji
Messerschmitta, a licencje na ich budowe zakupiono w Hisz-
panii (samolot HA-300 nie byl w Hiszpanii produkowany).
Silnik E-200 ma cigg 500 kG i pod wzgledem konstrukecjt
jest bardzo podobny do silnika Turbomeca ,,Marbore”. Na-
tomiast silnik E-300 stanowi wtasne opracowanie zespotu
tgipskich projektantow kierowanych przez Austriaka —
Ferdynanda Brandnera. Proby w locie samolotu HA-300
przeprowadza sie obecnie przy uzyciu silnika Bristol Sidde-
ley ,,Orpheus” BOr.2 o ciggu 2130 kG. Samolot HA-300 ma
ssigga¢ predkos¢ odpowiadajgcg Ma = 2,3 i dlatego wymaga
silnika o znacznie wiekszym ciggu. Poniewaz pertraktacje
v sprawie zakupienia silmkéw za granica nie daly wyni-
kdw, przystapiono do projektowania wiasnego silnika. Prace
projektowe przebiegaty rownolegle z budowg zakladow
v Helua., przy czym duze usitugi oddalo znakomicie wy-
posazone elektroniczne centrum obliczeniowe.

E-300 jest silnikiem jednowalowym, ma 9-stopniowg
sprezarke, dwustopniowsg turbine i dopalacz. Rozwija cigg
300 kG (z dopalaniem), wyro6znia sie bardzo dobrym stosun-
kiem ciggu do ciezaru, a jego wymiary nie przekraczajg
wymiarow silnika ,,Orpheus™. Wydaje sie, ze silnik ten mo-
ie zdoby¢ rozlegle rynki zbylu; szczegdlnie atrakcyjnie
przedstawia sie on dla samolotow wyposazonych w silniki
,Orpheus” (samoloty G.91, ,,Gnat”, Fuji-Trainer). Juz obec-
nie zostal on zamowiony przez Indie do naddzwiekowego
samolotu taktycznego Hindustani HF-24 i ma by¢ budowa-
ny tam z licencji. Z drugiej strony, samolot HF-24 bedzie
w Egipcie wykorzystany jako latajgca hamownia do prob
w locie silnika E-300, ktory zostanie zabudowany na miej-
sce jednego z dwoch silnikow Bristol Siddeley ,,Orpheus”.
Rysunek 4 przedstawia silnik E-300 w czasie prob na stoisku.

Pare stow nalezy jeszcze powiedzie¢ na temat platowca
HA-300. Jak wida¢ ze zdje¢ ma on bardzo eleganckg linie
kadtuba, mate skrzydio ,delta” 1 plywajgce usterzenie
vysokos$ci. Dwa boczne wloty powietrza bedg zmodyfiko-
vane w celu dostosowania ich do lotow 2z predkosciami
naddzwigkowymi (obecnie samolot przekracza predkoSc

dzwieku tylko w locie nurkowym). Wersja produkcyjna
bedzie poza tym udoskonalona pod wzgledem aerodynamicz-
nym. Pierwsze loty z silnikiem E-300 sg przewidywane na
koniec biezgcego roku lub najpodzniej na poczatek przyszie-
go, produkcja seryjna rozpocznie sie prawdopodobnie w ro-
ku 1966 lub nawet wczesniej. Na temat uzbrojenia samolotu
brak jest danych.

Zaklady w Heluan nie zamierzajg poprzesta¢ na budowie
dwéeh typow platowcecow i silnikow. Juz obecnie projektuje
sie silniki o wiekszym ciggu i nowe samoloty oraz planuje

Rys. 4

opanowanie rynkéw zbytu krajow afroazjatyckich; do kra-
jow tych zamierza sie eksportowaé samoloty pasazerskie
i samoloty przystosowane do eksploatacji na terenach po-
krytych dzunglami.

Niniejsza wzmianka zostala opracowana w oparciu o in-
formacje zawarte w czasopismie ,,Flugwelt International”,
nr 5, 1964, ktorego redaktorzy zwiedzali niedawno zaktady
w Heluan. w. K.

Z lotnictwa komunikacyjnego

I Amerykanska prasa fachowa podaje informacje doty-
wace zamierzonego wprowadzenia przez ,Aeroftot” dwu-
ilnikowych turbo$miglowych samolotow Antonow An-'24 —
w krotkie i $rednie linie — zamiast IE-14. Oblicza sig, ze
koszty operacyjne tonokilometra obnizg si,e' o 25——30"{0.
Wielka zaleta samolotu AN-24 jest moiliwos? }«_mrzystama
tbardziej miekkich drég startowych, co przyniesie oszczed-
08¢ 10—15%0 i rozszerzy sieé¢ lotnisk uzytkowanych w sezonie
feszczowym. Dalsze oszczednosci eksploatacyjne wynikng
% zmniejszenia ilosci osob zatogi. Na An-24 zaloge stano-
wi¢ bedzie tylko 1 i II pilot. Poniewaz na samglotgch IL—1.2
i[L-14 — zaloga sklada sie z 5 0sOb (dwoch pilotow, nawi-
ator, radiooperator i mechanik pokiadowy) — przeto
mniejszenie personelu latajgcego wplynie nie tylko na
tnizenie bezposrednich kosztow eksploa?acym:_yc_h, lecz
1twniez pozwoli na skierowanie zglég na inne linie. I'(o-
ny$ci wprowadzenia An-24 na miejsce IL.-14 dotycza‘ réw-
ez ilosci miejsc pasazerskich (44 zamiast 36), cigzaru
hdunku, predkosci podroznej (475 km/h na wys. 6000 m) itp.
Dlugoéé startu jest dla obu typow jednakowa 1 wynosi
0 m.

m Finskie Linie Lotnicze ,,Finnair” otrzymajg na wiosne
pierwszg jednostkz z szeSciu zamowionych Caravelle Su-
per B. Samoloty te (ostatni ma-by¢ dostarczony w 1966 r.)
majg zapewni¢ polgczenie non-stop Helsinek z glownymi
miastami Europy m. in. z Londynem, Paryzem, Frankfur-
tem 1 Zurychem. Wersja ,,Super B” wyposazona bedzie
w dwa silniki Pratt and Whitney JT 8D-1 o ciggu startowym
6350 kG kazdy, z urzadzeniem do odwracania ciggu (typ Super
A, eksponowany na salonie paryskim posiada silniki Gen.
Electric CJ 805-23C). Kabiny tych liniowcéw bedg przysto-
sowane dla 75 miejsc klasy turystycznej i 12 pierwszej,
jakkolwiek istnieje mozliwo$s¢ umieszczenia od 79 do 89,
a nawet 94 pasazerow. Calkowity ciezar startowy wynosi
52000 kG, maks. ciezar uzyteczny 9265 kG. Ekonomiczna
predkos$¢ podrézna 830 km/h na 9000 m.

B L. L. ,Finnair” — jako pierw.,ze poza blokiem panstw
socjalistycznych — otrzymaty prawa towarzystwa komuni-
kacji lotniczej w Leningradzie.

B Periodyk amerykanski daje poroéwnanie wynikow dzialal~-
nosci linii lotniczych radzieckich, amerykanskich i fran-
cuskich. W 1962 r. ,,Aeroftot” przewidzl 27 mln pasazerow,
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»Pan  American”® (na trasach miedzynarodowych) —
4,5 mln, ,,United Air Lines” (w komunikacji wewnetrznej) —
12,8 mln. Sie¢ polgczen ,,Aeroftotu” wynosi 500000 km
(w tym krajowe 400 tys. km), P.A. — 112000 km, UAL —
29 000 km, ,,Air France” — obecnie — 288000 km (odpadty
linie afrykanskie o diugos$ci 100000 km). Roczny przyrost
pasazer6w wynosi na liniach radzieckich 33", za$§ na ame-
rykanskich ponizej 13".

Wsroéd przedsiewzieé¢ lotniczych krajow kapitalistycznych
cztery pierwsze miejsca — pod wzgledem ilo$ci przewiezio-
nych pasazerow — zajmujg linie amerykanskie. Najwyzszg
lokate ma ,,United Air Lines”, pigte miejsce w tej tabeli
zajmujg linie brytyjskie BEA.

B O wielkim zapotrzebowaniu linii lotniczych na $rednio-
dystansowe samoloty odrzutowe $wiadczg skiladane zamo-
wienia na angielskie BAC. 1.11. Zawarto juz 72 kontrakty,
przy czym 43 jednostki zamoéwily towarzystwa USA. Na
wiosne trzeci samolot tego typu przechodzil proby odbior-
cze.

B Wedlug informacji przedstawiciela , Aeroftotu” w Lon-
dynie, przedsiebiorstwo to przewiduje zapotrzebowanie na
20 samolotow naddziwiekowych. Przemys! radziecki przy-
stgpil juz do opracowywania projektu liniowca komunika-
cyjnego na Ma = 2,3. Transportowicc I1.-62 stanowi ostatnig
poddzwiekows konstrukcje pasazerskiego liniowca w stuz-
kie ,,Aeroftotu”.

B Linie lotnicze ,,Air France” i ,,British Overseas Airways
Corp” zamowily po 8 naddzwiekowych samolotow ,,Con-
corde”. Ogolem portfel zamowien na ten typ obejmuje
35 samolotow.

& Kosziy eksploatacyjne samolotOw komunikacyjnych pod-
i naddzwiekowych przedstawiajg sie jak nastepuje (pierw-
sza pozycja dla samolotu poddzwiekowego):

ilo$¢ pasazerow 150 100
frednia predko$¢ podrozna (km/h) 800 1800
wspoblczynnik dochodu na godz. 1,0 1,5
wspoOlczynnik kosztow miejscokilometra 1,0 1,0
wspolezynuiik bezposrednich kosztow ruchu
na godz. 100 150
Podzial kosztow:
koszt materialow pednych 25 50
koszly inne 75 100
agcznie koszty 100 150

# Porownanic czasOw przelotu z Genewy samolotow komu-
nikacyjnych pod- i naddzwickowych (druga pozycja dla
s. naddzwickowcgo Ma = 2,7):

— do Londynu

r 1 godz. 30 min. 55 min.
do Kairu 4 4, 40 1 godz. 40 min.
— do N. Jorku 9 4 15 & 3 . =
— do Rio de Janeiro 13 R 3 ., 25
do Los Angeles 15 , 05 5 ., 50
— do Tukio 23 ,, 40 | 9 5 20
— do Sidney 27 ., 50 0 , 30

B Surawa bezpieczenstwa lotnictwa komunikacyjnego lezy
w centrum uwagi miedzynarodowych organizacji branzo-
wych i prasy.

Romisja Zeglugi Powietrznej ICAO i Komitel Technicany
IATA zglaszajg nastepujgce zagadnlenla, warunkujace bez-
pieczenstwo lotow:

— wprowadzenie skutecznej kontroli wskazan wysokoscio-
mierzy,

— dokladne wyznaczenie punktoéw na pasie startowym za-
pewniajgce bezpieczny start i lgdowanie, :

— $rodki przeciwpozarowe w przypadku zderzenia samolotu
z ziemisa,

— zabezpieczenie silnikow turbinowych przed zanieczysz-
czeniami na lotniskach.

Prasa popiera rezolucje angielskiego Stowarzyszenia Pilo-
tow 1 Nawigatorow, domagajgcg sie oglaszania wykazu
miedzynarodowych lotnisk komunikacyjnych niewystarcza-
jaco (ponizej standartu ICAO i IATA) wyposazonych
W urzgdzenia nawigacyjne.

Zwiekszeniu bezpieczenstwa lotow stuzyla konferencja
w Montrealu zwolana w br. przez Kom. Techniczny IATA.
Pod obrady weszly nastepujgce zagadanienia:

— technika pilotazu w warunkach niespokojnej atmosfery

— technika lgdowania i startu (przea i za pasem, pa§
sliski i in.),

— czynnik biologiczny (zdolno$¢ percepcji, przydatnosé psy-
chofizyczna i in.),

— leezpieczenstwo lotow i szkolenie.

M Sidney jest pierwszym portem lotniczym, ktéry opraco-
wal i wprowadzil specjalny system ostrzegajacy samoloty,
znajdujgce sie w obszarze przylotniskowym o promieniu
50 mil, przed niebezpieczenstwem silnej turbulencji po-
wietrza. System ten (zwany JACMAS = Joint Approacn
Control Meteorological Adcisory Committe) wprowadzony
zostal po wypadku samolotu Viscount. System polega na
okresleniu wielkos$ci i sily zaburzen powietrza przy pomo-
cy trzech oddzielnych rodzajow obserwacji i przekazywanie
odpowiednich informacji do wiezy kontroli lotniska. W sy-
stemie biorg udzial: radar, nadajniki przekazujace obraz
z radaru oraz wewnetrzna telewizja portu lotniczego. Do-
datkowo korzysta sie z danych dostarczonych przez okolo
100 obserwatorow, znajdujgcych sie w strefie miasta i lot-
niska. W momencie kiedy radar, obserwatorzy lub zalogi
lecgcych samolotow sygnalizujg niebezpieczne warunki
meteo (np. silnie rozbudowane chmury klebiaste), system
rozpoczyna swoje funkcjonowanie. Radar lotniskowy portu
w Sidney posiada dodatkowe wyposazenie (isoecho), ktore
umozliwia ekspertom biura pogody okreslenie zawartosci
opadu (deszczu) w chmurze. Informacja ta jest bardzo
istotna ze wzgledu na zwi3zek, jaki zachodzi pomiedzy
turbulencjg powietrza a intensywno$cig opadu. Co 10 minut
obrazy radarowe powietrza transmitowane sg do biura
meteorologicznego.

B Wprowadzenie do eksploatacji samolotow z kabinami
cisSnieniowymi hermetycznie izolowanymi spowodowato po-
jawienie sie nowego rodzaju niehezpieczenstwa — rozher-
metyzowania kabiny w locie w wyniku uszkodzenia drzwi
wejsciowych, awaryjnych lukéw lub okien. W USA, w la-
tach 1957—1962, zarejestrowano 93 takich wypadkow. Nie-
ktore z nich spowodowaly Smieré¢ czlonkow zalogi i pasaze-
row. Specjalnie niebezpieczne skutki rozhermetyzowania
wystepujg w samolotach posiadajacych drzwi otwierane
na zewnatrz. Drzwi, luki i okna oraz sygnalizacja otwarcia
drzwi muszg by¢ systematycznie sprawdzane. Nie wolno
wykonywacé¢ lotu nawet przy drobnej usterce drzwi.
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