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Opory interferencyjne gondol silnikowych

Zebrata it oprucowala mgr inz. E. Lewalska
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mechnika Lotnicza” na tle 15-lecia Wydawnictw Czasopism Technicznych

NOT

W roku biezacym mija 15 lat od powstania Administracji
czasopism Technicznych NOT, obecnie — Wydawnictw Cza-
sopism Technicznych NOT.

Pietnascie lat temu =zostala zrealizowana decyzja NOT,
aby scentralizowaé¢, ujednolié, a jednoczes$nie usprawnic
i poszerzy¢ wydawanie czasopism naukowo-technicznych,
ktore dotychezas byly wydawane przez Instytuty Wydaw-
ficze poszczegolnych stowarzyszen naukowych.
Przeprowadzona ponizej analiza tego okresu na tle dzia-
lalnosci czasopisma ., Technika Lotnicza”, organu Sekcji
Lotniczej SIMP, prowadzi do obiektywnego wniosku, ze
nszto w nim szereg korzystnych zmian, ktore zawdziecza
sie bezpoSrednio dziatalno$ci Wydawnictw Czasopism Tech-
nicznych.

,Technika Lotnicza”, w momencie zorganizowania Admi-
nistracji Czasopism Technicznych NOT, rozpoczela juz V
ok wyvdawniczy. Zaczela bowiem ukazywac¢ sie w r. 1938
ned redakejg mgr inz. Jana Tuszynskiego iako miesigcznik
fwezesnego  Zwigzku Polskich Inzynierow Lotniczych.
W okresie przedwojennym czasopismo ciggle powiekszalo
swa objeto$¢ przy rownoczesnej obnizce ceny. Liczba arty-
kutow orvginalnych i ich poziom znacznie wzrastal. Czaso-
nismo byto kogato subsydiowane przez przemyst lotniczy,
ktorv docenial powazne korzys$ci, jakie ono przynosi poprzez
ksztalcenie rowego narybku inzynierskiego. Druga wojna
iwistowa przerwata dziatalno$¢ Zwigzku i ukazywanie sie
Techniki Iotniczej” na okres dziewieciu lat. W r. 1948,
» nicjatywy  kilkunastu aktywistéw lotniczyvch powstata
keja Lotnicza orzv Stowarzyszeniu Inzynieréw i Tech-
iikbw Mechanikow Polskich, ktora odtad skupia fachow-
ow lotniczych. Od samego powstania Sekcii zrodzila sie
ay$l wvdawania wtlasnego czasopisma. Powazne koszty
»tvm zwiazane 7zostaly sfinansowane przez Dowoddztwo
Toisk Lotniczych i Denartament Lotrictwa Cywilnegco Mi-
isterstwa Komunikacii. Powolano Komitet Redakcyiny pod
rzewodnictwem prof. inz. Wiladystawa Fiszdona. Sprawy
wdawnicze nowierzono Instytutowi Wydawniczemu SIMP.
¥r. 1948 wznowiono wydawanie ,,Techniki T.otniczei” jako
wartalnika. Z chwilg nrzeiecia snraw wydawniczvch nrzez
Yaczelna Organizacje Techniczna powotarno staly ptatny
lieetatowy zespot redakeyiny nod kierownictwem mer inz.
lima Paczoskie#o. Nowa organizacia wydawnictwa wykazala
wreg zalet, jak ustalenie 7Zrodla finansowania literatury
tniczei. zapewnienia mieisca w drukarni, poprawe szaty
raficznej czasopisma itn. Mimo podjecia przez Rade Glow-
3 NOT uchwalv zokowigzuigcei kazdego czlonka Stowa-
mszenia do nrenumerowania jednego branzoweco czaso-
%sma no cenie ulgowei. naklad .. Techniki Lotniczei” utrzy-
wie sie w granicach 1100 egzemplarzy. Crasopismo poko-
ulo szereg trudnosci. okrzeplo. pozyskalo szereg powaz-
lych autoréw (nie tvlko krajowych, ale i zagranicznych),
mskalo uznanie czvtelnikéw i zrozumienie oraz poparcie
strony Administracii Czasopism Technicznych, co umo-
I{lwilo przej$cie w 1952 r. z kwartalnika na dwumiesicscz-
ik oraz znaczny wzrost naktadu.

Jednak od roku 1957. to jest od chwili podwyzszenia cenv
wzytu do zt 12.— i przejecia kolportazu przez P.P. ,Ruch”
"2Poczyna sie staly spadek liczby nabywcéw czasopisma,
ftora w r. 1959 spadla ponizej oplacalnoéci dalszego |€g0
tydawania. W 1959 r. nastapila zmiana Komitetu Redak-
9inego, ktory pelni swa funkcje do chwili obecn_eJ. Redak-
irem naczelnym jest mgr inz. Stefan Sulikowski, redakto-

rami dzialowymi: mgr inz., mgr inz.: Antoni Goledzinow-
ski, Walerian Kordzinski, Stanistaw I.assota i Waclaw Za-
remba. Stanowisko sekretarza redakcji peilni od 1951 r. kol.
Jarostawa Berzynska. Funkcje redaktora technicznego pel-
ni obecnie kol. Kazimierz Walczynski.

W wyniku energicznej akcji, przy poparciu czynnikow za-
interesowanych rozwojem lotnictwa — zespél redakcyjny
uzyskal ze strony Dyrekcji Wydawnictw Czasopism Tech-
nicznych zapewnienie dalszego wydawania czasopisma, a na-
wet przejScie na miesiecznik, pod warunkiem radykalnego
wzrostu prenumeratorow.

Zarzad Sekcji Lotniczej, w oparciu o wypowiedzi instytu-
cji odpowiedzialnych za stan i poziom lotnictwa polskiego,
zwrocit sie do Prezydium NOT z prosba o przeksztatcenie
organu Sekcji w miesiecznik. Atmosfera zrozumienia dla
potrzeb prasy technicznej, panujgca przed IV Kongresem
Technikow Polskich wsérod instytucji decydujgcych w tej
sprawie, wraz z Dyrekcja Wydawnictw Czasopism Teach-
nicznych NOT, ultatwila powziecie decyzji przejscia na mie-
siecznik od 1 maja 1961 r. Osiggniecie to zostalo przyjete
przez Czytelnikéw z duzym uznaniem. Gdy mingl niepokoj
o przyszlosé, zespol redakcyjny przystgpit do reorganizacji
czasopisma, majgc na celu zwiekszenie jego uzytecznosci
i poczytnos$ci. Przyjeto nowe zalozenia dla merytorycznego
i procentowego udzialu materiatu redakcyjnego w zeszytach,
zmieniono okladke i uklad zeszytu, zwiekszono iloé¢ dzialow
statych, rozszerzono dzial nowosci technicznych i wiadomo-
$ci ogolnych oraz wprowadzono notatki ,.Z lotnictwa komu-~
nikacyjnego”. Nawigzano wspotprace z nowymi autorami
i rozpoczeto wydawac¢ zeszyty specjalne. Wysitki te datly
efekty w postaci wzrostu naktadu.

Wydawnictwa Czasowism Technicznych przejely od 1963 r.
w celu usprawnienia i uaktywnienia kolportaz czasopism
technicznych od P.P. .Ruch” organizvigc wtasny zaktad
kolportazu. Decvzja ta jest bardzo cenna zaréwno dla czy-
telnikow, jak i dla Redakcji, gdyz umozliwia blizszy kontakt
miedzy nimi i wydatnie przyspiesza dostawe zeszytow.

W 1963 r. w celu blizsyego dopasowania tematyki artyku-
16w do potrzeb poszczegdlnych Srodowisk lotniczych, zostata
powolana Rada Programowa ,Techniki IL.otniczej”, ktoéra
rozpoczeta swojg dzialslnos¢ w 1964 r.

Rok 1964 jest pierwszvm rokiem, w ktérym poszczego6lne
zeszyty ukazywaly sie terminowo. co jest zas}uga lepszego
dopracowania umoéw z drukarnia przez WCT. ‘Nlestety _1'ok
ten byl rowniez rokiem przykrego ograniczenia Czasonismn
technicznych, a miedzy innvmi .Techniki Lotniczei”. Obq:-—
senie objetosci zeszvtoéw czasopisma z 32 na 28 f‘.tron odbilto
sie ujemnie na ilo$ci abonentéw, a ograniczenie funduszu
na honoraria — na werbowaniu autorow.

W zwiazku z 15-leciem drialalnosci nalezy zZyczy¢ Dyre}c—
cji Wydawnictw Czasopism Technicznvch da1s7,vc}j sukeesdw
w uzasadnianiu wladzom nadrzednym koniecznos$eci zapew-
nienia czasopismom technicznym wieckszej swobody w 0s-
podarce papierem (jakos¢ i ilos¢), ustalaniu wysoko$ci sta-
wek autorskich i redakcyjnych oraz w wyborze drukarni
o odpowiednim wyposazeniu i przepustowosci — dla pqs;ta—
wienia zaréwno redagowanych czasopism, jak i wb'rdawmctw
na najwyzszym poziomie, odpowiadajacym wysokim wyma-
ganiom, stawianym prasie naukowo-technicznej szerzacej
wiadomoéci naukowe i postep techniczny wsréd polskich
kadr technicznych.
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Mgr.inz. HENRYK KRAJEWSKI
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Niektére problemy niestatecznego spalania w komorze silnika
rakietowego na ciekly srodek napedowy

Cz. I

Uwagi ogolne

Zagadnienie niestatecznego spalania w komorze silnika
rakietowego na ciekly $rodek napedowy odgrywa decy-
dujgcg role w objawach niestatecznej pracy calego ze-

spolu napedowego. Charakter przebiegu procesu spala-
nia — czy bedzie ono siateczne, czy tez niestateczne i ja-
kiego rodzaju bedzie ta niestateczno$¢ — ma zasadniczy

wplyw na to, czy silnik rakietowy pracuje na danym za-
kresie pewnie, czy tez majg miejsce takie zmiany jego pod-
stawowych parametréw roboczych, ktére mogg w efekcie
spowodowa¢é zniszczenie zespolu napedowego. OczywiScie, ze
celem badania niestateczno$ci spalania jest okreS$lenie wa-
runkow obnizajgcych drgania do takiego stopnia, aby nie
wplywaly one ujemnie na prace zespolu napedowego. Cho-
dzi wiec o zwigzek i wplyw okreSlonych parametrow.

Zagadnienie jest wiec nie tylko bardzo wazne, ale i cie-
kawe. Nic wiec dziwnego, ze w literaturze fachowej autorzy
poswiecajg mu ostatnio wiele miejsca i uwagi. Nalezy jed-
nak zauwazy¢, ze cho¢ majg miejsce regularne sympozja
miedzynarodowe dotyczgce problemoéw spalania i opubliko-
wane materiaty sg dos¢ pokazne objetoSciowo, jednak na te-
mat niestateczno$ci spalania w silnikach rakietowych ilos¢
monograficznych opracowan, ktore ukazaly sie w ostatnich
latach, mozna policzy¢ na palcach. W jezyku polskim pare
publikacji, ktoére na ten temat ukazaly sie dopiero w 1963 r.,
jest opracowaniem tylko fragmentu zagadnienia.

Charakterystyczny jest rowniez fakt, ze autorzy opubliko-
wanych referatéw, artykutow i ksigzek podkre$lajg szereg
problemoéw, ktore dotychczas pozostaly otwarte jako nie
dos$¢ zbadane lub wyjaSnione.

Przyczyng jest nie tylko to, ze rozwigzanie tych proble-
mow wymaga dlugotrwalych i kosztownych badan i prob
oraz opracowania nowych metod i $rodkéw pomiarowych,
zapewniajgcych odpowiednig wiarogodno$¢ i dokiadnosé, ale
réwniez trudnos$¢ i ztozonos¢ samych problemoéow. Zagadnie-
nia spalania bowiem obejmujg wiele gatezi wiedzy, z kté-
rych — jako najwazniejsze — wymieni¢ nalezy aerodyna-
mike, termodynamike i chemie. Tylko na bazie tych nauk,
na bazie aerotermochemii (twoércg tej nauki jest T. Kar-
man) mozna wyjasni¢ kinetyke proceséw przebiegajacych
w komorze spalania silnika rakietowego?l).

Niniejsze opracowanie stawia sobie za cel omowienie tyl-
ko niektoérych problemoéw niestatecznego spalania w komo-
rze silnika rakietowego, a mianowicie rodzajéw niestatecz-
no$ci, ich przejawow, przyczyn i mozliwych skutkow dla
napedu, kryteriow statecznosci i wnioskow.

Przede wszystkim, co uwaza sie za

»niestateczne spa-
lanie’”? 2).

Za niestateczne spalanie uwaza sie trwale — bez tenden-
cji powrotu do stanu wyjSciowego — i znaczne odchylenie
od normalnych wartosci podstawowych parametrow towa-
rzyszgcych przeksztalcaniu skladnikow Srodka napedowego
w gazowe produkty spalania. Odchylenia te mogg przybie-
ra¢ charakter pulsacji (drgan) poprzecznych i podtuznych,
o réznej formie sygnatu, o ré6znym rozkiadzie, amplitudzie
i czestotliwo$ci, przy statej lub rosngcej wartosci Sredniej
tych parametrow. Moéwigc o podstawowych parametrach
rolzoczych pracy silnika rakietowego ma sie na myS$li cigg

1) Podstawowe rownania acrotermochemii przytoczyl autor w arty-
kule ,,Kryteria podobieristwa komor spalania silnikow rakietowych
na ciekly sSrodek napedowy’” — Technika Lotnicza, zesz. 11, 1963.

%) Crocco i Cheng zakladaja, ze spalanie przebiega normalnie, gdy
obserwowane drgania zalezg tylko od zjawisk o charakterze miej-
scowym i rozkladaja sie przypadkowo w réznych miejscach KS
w ten sposob, ze zaklocenie pojawiajace sie w jednym miejscu nie
wplywa na prace w punktach dostatecznie oddalonych.
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i predkos¢ wyplywu czynnika z dyszy wylotowe] oraz
w odniesieniu do procesu i warunkéw spalania — ci$nienje
w komorze i spadki ci$nien, temperature, wydatek jednost-
kowy paliwa i utleniacza oraz spalin, predkos¢ reakcji che-
micznej i opd6znienie zaplonu.

Ostatni z wymienionych parametrow t jest szczegolnie
wazny. Jest to czas niezbedny do nagrzania mieszanki od
temperatury poczatkowej do temperatury zaplonu. Jego
zmienna warto$§¢ zwigzana jest z rodzajem i wzajemnym
stosunkiem iloSciowym skiladnikow Srodka napedowego;
prawa ich przeksztalcenia w spaliny odgrywaja bardzo waz-
nag role w mechanizmie niestatecznej pracy silnika rakie-
towego; 7 ma wplyw na mozliwo$¢ niestalecznego procesu
spalania w okresie zmiany warunkéw pracy silnika, to jest
przy rozruchu, a w przypadku silnika o regulowanym cig-
gu — rowniez przy zmianie ciggu.

Rys. 1 ilustruje opoOznienie zaplonu 7 w czasie przebiegu
procesu spalania. Rys. 2 przedstawia zwigzek tego parame-
tru z temperaturg = i szybkoScig reakcji u. Szaulow i Ler-
ner twierdzg (1961), ze brak jest dotychczas autorytatyw-
nych danych dotyczgcych pomiaré6w czasu opodznienia, jak
i zwigzku jego ze znanymi tezami teorii spalania.

Gdy czas opo6znienia zaplonu wzrosnie do niedopuszczal-
nych granic, a wydatek skiadnikow Srodka napedowego jest
nadmiernie duzy, to w wyniku nagromadzenia tego ostat-
niego w komorze spalania (KS) moze wskutek nadmiernego
wzrostu ci$nienia (rys. 3) nastgpi¢ rozerwanie komory spa-
lania. Dlatego rozruch nalezy do najbardziej niebezpiecz-
nych i skomplikowanych zakresé6w pracy silnika rakieto-
wego.

Zasadniczym parametrem jest ciSnienie w komorze spa-
lania. Warto$¢ ciSnienia i jego zmiana jest zwigzana z war-
toScig innych parametrow.

Zakres zagadnien niestatecznosci jest zbyt szeroki, zeby
mozna bylo wyczerpa¢ go w tak szczuptych ramach. Totez
jedni autorzy zajmujg sie tylko zagadnieniem rozruchu,
inni analizg statecznos$ci ,frontu plomienia”, jeszcze inni —
zakresem roznych rodzajow niestateczno$Sci — wedtug kla-
syfikacji, ktora jest na ogdél jednolita, cho¢ w literaturze
podkre$§la sie, Ze mechanizm powstawania drgan roznego
zakresu czestotliwo$ci nie jest dostatecznie zbadany. We-
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Rys. 1. Zmiany objetosci cial aktywnych w cylindrycznej czescl KS.
v —czas opoinienia, t., —czas przebywania, t,— calkowity czas
przebywania



dug przyjetej nomenklatury mozna podzieli¢ niestateczne
spalanie na spalame niskiej czestotliwosci i spalanie wyso-
giej czestotliwosci.

7a spalanie niestateczne:

— niskiej czestotliwo$ci uwaza sie spalanie o i
30—50 do 180—220 Hz (wahania cis$nienia zdzgzzgtlgtclkilwgcj
sc'1a_wlasna‘procesu spalania $rodka napedowego), poja-
wiajacych sie w wyniku opéznienia pomiedzy pro’cesami
doptywu skladnikow paliwa i utleniacza do komory spa-
lania a ich spalaniem,

A A T=
11, A(L)
u=4(t)
e,
0 L [ ¢
7 ¥ r /s k2
Rys. 2. Wykres temperatury T i szybkosci reakcji u w funkcji t.

opdznienia
chemicznej

1 — czas zaptonu, Tch — czas od poczatku reakcji

do pojawienia sie ptomienia

— wysokiej czestotliwosci — uwaza sie spalanie o drga-
niach 600—1200 Hz i w ogodle wyzszych od 1000 Hz, przed-
stawiajgcych rezonansowe, akustyczne drgania podiuzne
gazu, wypelniajgcego komore spalania.

Poza tym istnieje jeszcze spalanie detonacyjne (bardzo
mato poznane) pojawiajgce sie w chwili rozruchu silnika.

Trzeba zastrzec z gory, ze wymienione zakresy niestatecz-
nosci procesu spalania nie wystepujg nigdy w postaci czy-
stej, lecz zwykle nakladajg sie wzajemnie i sg ze sobg po-
wigzane.

Czestotliwo$¢ i amplitudy oscylacji wszystkich typow —
w wiekszym lub mniejszym stopniu — zalezg od:

1) konstrukeji i parametrow glowicy i komory spalania,
ksztaltu komorv i wzajemnego stosunku jej parametrow
geometrycznych,

2) konstrukcji i parametréw systemu zasilania skiadnika-
mi $rodka napedowego i elementéw pomocniczych zespolu
napedowego,

3) dokladnosci wykonania silnika i wspoéldziatania wszyst-
kich jego elementéw,

4) chemicznych i fizycznych wlasciwosci sktadnikéw Srod-
ka napedowego,

5) konstrukcji i parametréw aparatu latajacego, na kto-
ym jest zabudowany naped oraz warunkoéw jego lotu,

6) warunkow pracy silnika rakietowego.

Obraz fizyczny niestateczno$ci niskiej czestotliwoSci

U podstaw mechanizmu niestateczno$ci niskiej czes@otl_i—
wosci lezy naruszony, opdzniajgcy sie uklad sprzezenia
wrotnego pomiedzy ci$nieniem w komorze spalania i wy-
datkiem skladnikow srodka napedowego oraz zalezno$¢ cza-
su op6znienia zaptonu od ci$nienia. Amplituda pulsacji do-
chodzi do 50°0 $redniej warto$ci ci$nienia (rys. 6). Eyzyczy-
ng ich pojawienia sie (wedlug zgodnej interpretacji auto-
row radzieckich i zachodnich, z wyjatkiem Mebusa) _Jest
to, ze paliwo i utleniacz przeksztalcaja sie w gazy spalino-
we nie btyskawicznie, ale po uplywie pewnego czasu, zwa-
nego czasem przeksztalcenia lub opoznienia zaptonu <
rys. 2 1 3). ] )

Nalezy dodaé¢, ze wedlug ostatnich badan (Zeldowicz) naj-
istotniejsza dla kinetyki reakcji chemicznej czynnika jest

nie temperatura zaptonu, lecz temperatura spalania skladni-
kow _srodka napedowego (rys. 4).

‘Mozna objasni¢ sposéb powstawania niestateczno$ei nis-
kiej czestotliwos$ci wykresem, przedstawiajacym (w sposob
uproszczony) zalezno$¢ objetosci wlasciwej spalin v, od
obe:tOSCl wiasciwe]j cieklych skladnikéw v, w postaci krzy-
wej lamanej, jak na rys. 5.

Gdy w chvyjli t —w wyniku dziatania przyczyn przypad-
ko’w_ych — cisnienie w komorze spalania spadnie do war-
toSci mniejsze] niz poczatkowa p, pocz, spadek ci$nienia na
wtryskiwaczu wzrosnie do

Apf1 > 45 pocz.
Zwigkszenie spadku ci$nienia wywola wzrost wydatku

jednostkowego skladnik6w $rodka napedowego do komory
spalania

G1 > Gpocz.
Pa ‘
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Rys. 3. Krzywe zmian ciSnienia w KS przy rozruchu. 1 — bez
opdOzZnienia zaptonu, 2 — 2z opdznieniem zaplonu przy szybkim

(wybuchowym) spalaniu nagromadzonych skladnikéw w KS, 3 —
kazda czgstka zapala sie w okreslonym czasie od chwili dostania
sig do KS, 4 — opodznienie zaptonu zalezy od p, i T,

Ts

Tw

T

o

TL-17/64 R4 z

Charakter rozkiadu temperatury T na gleboko$ci frontu
przy spalaniu. T, — temperatura poczatkowa mie-
— temperatura wybuchu czynnika (300--500 °Q0), Tp =]
reakcji egzotermicznej, Ts——temperatura
spalania (1000—2000 °C)

Rys. 4.
ptomienia 1
szanki, i
temperatura poczatku
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Rys. 5. Schemat mechanizmu powstawania pulsacji spalania
niskiej czestotliwosci. P, — ciSnienie wtrysku, P, — cisnienie

w KS, 4p —spadek cisnienia na wtryskiwaczach

Wzrost wydatku spowoduje wzrost ciSnienia w komorze
spalania. Zjawisko to nastgpi jednak nie natychmiast, lecz
bedzie powtarzac¢ sie okresowo po uplywie czasu 7, 27, 3t
itd. W pewnych warunkach drgania mogg zanikng¢, w pew-
nych za$§ spotegowaé sie. Szczegdlnie sprzyja powstawaniu
drgan nie gasnacych system regulacji ciggu przez zmniej-
szanie wydatku skladnikoéw Srodka napedowego. Spadki cis-
nienia na wtryskiwaczach woéwczas zmniejszajg sie i silnik
latwo wpada w obszar pracy niestateczne]j.

OczywiScie, majg miejsce drgania nie tylko ci$nienia, ale
i wydatku oraz temperatury w komorze spalania i na wyj-
Sciu z dyszy wylotowej. Wahania predkos$ci strumienia i ci-
Snienia w przewodach zasilajgcych maja te samg czesto-
tliwo$¢ co p,, ale mniejszg amplitude. Autorzy wigzg zja-
wiska te z niskim ci$nieniem w komorze spalania i malym
spadkiem ci$nienia na wtryskiwaczach. Temperatura i ci§-
nienie w réznych punktach KS zgadzajg sie w fazie.

Drgania niskiej czestotliwo$ci moga by¢ dwoch rodzajow:

1) drgania z duzg amplitudg — duzy wzrost ci$nienia
w ciggu 0,001 sek (rys. 6), a nastepnie jego spadek po krzy-
wej wykladniczej wskutek przerwy w dopiywie srodka na-
pedowego.

Ten spadek cisnienia trwa dopoki w wyniku doplywu
skiadnikow $rodka napedowego znéw ono nie wzrosnie. Ko-
mora spalania jaki$ czas bedzie ,,pusta’”, poniewaz z powodu
opo6znienia zaplonu skiadniki nie od razu sie zapalg. Stala
czasu stopniowego spadku ci$nienia odpowiada tak zwane-
mu czasowi przebywania (skladnika S$rodka napedowego
w komorze spalania),

2) drgania z malg amplitudg — jezeli zwiekszy¢ Srednie
ciSnienie w komorze spalania drogg zwiekszenia ci$nienia
w ukladzie zasilania, to czestotliwos¢ drgan wzroSnie,
amplituda za$ zmaleje. Nie bedzie gwaltownych spadkow

Rys. 6. Oscylogramy sygna-

té6w drgan cisnienia przy

spalaniu niestatecznym nis-
kiej czestotliwoSci
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ciénienia, lecz ulegnie ono modulacji. Forma sygnaloy be-
dzie sinusoidalna (rys. 6b).

Poza tymi dwoma przypadkami mogg mie¢ miejsce Zja-
wiska mieszane (rys. 6c), w ktérych amplituda nie jest stala
oraz natozenie kilku czestotliwo$ci przypadkowo zaistyia-
lych (moze to mie¢ miejsce przy p, > 25 kG/cm?).

W okresie rozruchu czesto obserwuje sie drgania o wazra-
stajgcej amplitucdzie (rys. 6d). Drgania te nastepnic gasng
Przyczyna ich nie jest dotychczas wyjasniona. :

Pierwsze teorie, powstalte juz w 1941 r., kiére SProwadzity
przyczyny pulsacji do czasu opoinienia zaplonu, wigzaly
powstanie niestatecznosci niskiej czestotliwosci z rodzajem
érodka napedowego, to znaczy skiadnikiem samo- i nie sa-
mozaplonowym. Bledem jednak bylo rozpatrywanie zjawis-
ka jako oscylacji ciSnienia niezmiennego w czasie. Po6zniej
wykazano wplyw na zjawisko niestatecznego spalania miej-
scowych zmian ci$nienia i temperatury, gdyz czas op6znie-
nia jest od nich zalezny.

Dajgc podobny obraz mechanizmu niestatecznosci niskiej
czestotliwo$ci (chugging) Crocco i Cheng zwracajg ponadto
uwage na jeszcze jeden rodzaj mechanizmu — niestatecz-
nos$¢ wewngtrzkomorowa, stanowigcg drgania samowzbudne
niezalezne od charakterystyk ukladu zasilania. '

Jest to proces relaksacyjny w komorze spalania, powsta-
ly przez oddzialywanie wahan parametréw fizycznych na
predkos¢ spalania. Ekspontencjalne gasniecie zaklocen z cza-
sem charakteryzuje sie specyficzng stalg czasu — czasem
relaksacji komory. Jest to czas, w ktorym zakldcenie
zmniejsza sie e-krotnie.

Wszystkie te rodzaje drgan niskiej czestotliwoSci mogg
dziata¢ jednoczes$nie, wzmacniajgc sie wzajemnie.

Obraz fizyczny niestatceznosci wysokiej czestotliwosei

Niestateczno$¢ wysokiej czestotliwosci charakteryzuje sie
okecnoscig podiuznych fal sprezenia gazu, okresowo poru-
szajgcych sie wzdluz komory spalania ol glowicy do dyszy
wylotowej i z powrotem. Procesy fizyko-chemiczne zacho-

Rys. 7.

Oscylogramy
niestatecznym wysokiej czestotliwosci (wzrost amplitudy do +50%)

sygnalow drgan cisnienia przy spalaniu

dzace w komorze spalania w czasie opoOznienia rozwijajg sie
z predkoSciami, na ktore oddzialuje ciSnienie i tempera-
tura gazow i cieczy, ich wzgledne predkosci wzdiuz KS itd.
Przy zmianie wymienionych czynnikéw zmieniajg sie row-
niez predkosci, a wraz z nimi i czas opbznienia.

Oscylacje wymienionych parametrow wzgledem ich $red-
niej warto$ci dajg oscylacje czasu opoOznienia odpowied-
nich objetosci czgsteczek S$rodka napedowego. Jezeli na
przykiad w okresSlonym miejscu KS czas opo6znienia wzro-
$nie, to wywola to rozciggniecie procesu w czasie i w prze-
strzeni, wiec zmniejszenie predkos$ci spalania. Odwrotnie —
predko$¢ spalania wzro$nie, gdy czas opoznienia zmniejszy
sie. W wyniku tego w KS moga pojawia¢ sie okresowe
podiluzne impulsy cisnienia (fale sprzezenia) od glowicy
do dyszy wylotowej (DW), odbicie ich i ruch powrotny.
O ile te impulsy osiagng duzg wartos¢, to tworzg sie
warunki samoistnego wzmocnienia sie oscylacji wiasnych
i podiluznych fal. Praca KS staje sie przy tym niestateczna.
Okres cyklu tych drgan jest w przyblizeniu réwny czasowi
opoOznienia i czasowi rozprzestrzenienia impulsu cisnienia od
glowicy do DW i z powrotem. Nadmieni¢ wypada, ze drga-
nia temperatury w KS i na wyj$ciu DW nie sg w fazie.

Czestotliwosé drgan podiluinych wysokiej czestotliwoscl
jest odwrotnie proporcjonalna do diugosci KS.

Nalezy tez podkresli¢, ze oscylacje ciSnienia w KS rémie
wplywajg na wydatek jednostkowy skladnikéw Srodka na-



pedowego, to jest paliwa i utleniacza, w wyniku czego
na skutek zmiany ich stosunku ciezarowego zmienia s%e
zas obdznlenia, predkose¢ spalania, temperatura i cidnie-
nie gazZow, CO Znow W sposOb bardzo istotny wplywa na
naruszenie statecznej pracy silnika.
Czestotliwos¢ omawianych drgan jest bardz

: : e ! ! 0 wysoka,
rzedu drgan fali dzwieku. Pomimo malej amplitudy s); one

bardzo nieb€zpieczne. Niestatecznogé wysokiej czestotliwos$ci

Rys. 8. Oscylogramy sygnalow

drgan cisnienia przy spalaniu

niestatecznym wysokiej czesto-

tliwosci (wzrost amplitudy
do 7 100%)

zazwycza) nie wystepuje w ,,czystej” postaci, lecz w formie
nakladania sie wysokiej czestotliwo$ci na niskg czestotli-
wos¢ (rys. 7a i b), przy czym niestateczno$¢ wysokiej cze-
stotliwosel wyvstepuie glownie przy maksimum ci$nienia
przy niskiei czestotliwosci, to znaczy, Zze wzrost ci$nienia
powoduje wzmocnienie tego zjawiska.

W przeciwienstwie do drgan niskiej czestotliwosci, gdzie
moze wystepowaé¢ tak mata ampliluda, ze mozna jej nie

Mgr inz. ROBERT ROWINSKI

Instyiut I.otnictwa

uwzg}eg]niaé, W przypadku niestateczno$ci wysokiej czesto-
tliwosci majg miejsce amplitudy dochodzace do +50=+100/
(rys. .Sa—_e); ksztalt sygnalu jest bardzo véZnorodny: od
czystej s.mu‘soidy do stromych skokéw cinienia. Ten ostat-
ni rongiJ niestatecznosci jest — rzecz jasna — najhardziej
nickezpieczny. Wyniki okserwaciji (np. Summeriielda, Sie-
mionowa, $Zau}owa i innych) stwierdzaja zgodnie, 2é czas
I:ozckw,odzenla sie fali ci$nienia jest wsp()lmie)rny z okresem
drgan. W pgbliiu strzatki wytworzonej przez falg stojaca =
w wyniku interferencji fali od glowicy do DPW i féla po-
wrotng c_)d DW ku glowicy — obserwuje sic najwieksze
odchjy_'leme predkos$ci spalania, wiec najwickszg sklonnosé
cdo niestatecznosei. ‘

Skutki niestateecznosci spalania

Kilkakrotnie wspomniano o tym, ze oscylacjc spalania
moga by¢ niebezpieczne. Nalezy krotko wyjasui¢ na czym
polega to niebezpieczenstwo. Moze ono mieé roézny cha-
rakter:

a) wzrost amplitud cisnienia do duzych wartosci, majacy
charakter niespodziewanych skokoéw, grozi zniszczeniem
komory spalania silnika i aparatu latajgcego oraz stwarza
niebezpieczenstwo dla ludzi:

b) przy pulsacjach cisnienia w KS oddawanie ciepla
do Scianek moze byé¢ 1,5=25-krotnie wigksze niz przy
pracy statecznej, co moze spowodowaé ich przegrzanie
i przepalenie;

c) pulsacje predkosci spalania. temperatur i jednostko-
wego wydzielenia ciepla i rozkladu predkosci przeplywu
czynnika mogg wywola¢ miejscowe przegrzanie i przepala-
nie S$cianek KS;

d) oscylacje spalania, powodujgc pulsacie ciggu, zaklo-
cajg prace napedu, zmniejszajac -osiggi aparatu latajgcego:

e) pulsacje ciggu, w przyradku rezonansu z cz¢stotliwo-
Scig wtasng calej konstrukcii, mogg wywolaé zniszczenia
mocowania przewodéw zasilajgcych oraz catej konstrukeji:

c.d. w nast. zeszycie

533.6.011.55

Badania eksperymentalne przeplywéw hipersonicznych

Cz. I

Streszczenie

Rozwaj techniki rakietowej i otrzymany dzieki niej bar-
dzo znacznyv wrzrost predkosci i wysokosSci lotu stworzyt
koniecznoé&r~ przeprowadzania w tunelach aerodynamicznych
linnych stoiskach badawczych szeregu nowych prac ekspe-
rymentalnych nad przeplywami okreSlonymi mianem —
hipersonicznych. Nie mozna S$cisle okres$li¢ liczby Macha,
od ktorej mozemy traktowaé przeplyw jako hipersoniczny.
poniewaz w duzym stopniu charakier oplywu zalezny jest
¢d ksztattu ciala i na przykltad dla modeli 7z tepym noskiem
pewne zjiawiska klasyfikujace przeplyw jako hipersoniczny
wvystepuig ijuz przy liczbie Macha rzedu 3, a dla ciat wy-
smuktych z bardzo ostrymi krawedziami natarcia przy
liczbjie Nacha 9—10.

Istnieje szereg definicji. Czesto okres$la sie te klase prze-
lywow jako takg, w ktorej nie wolno juz trakfowac po-
wietrza jako gazu doskonalego o stalym cieple wtasciwym
I stalym y. Acrodynamika teoretyczna definiuje przeplyw

) Artykut stanowi cze$¢ II pracy opublikowanej w Pracach
Instytutu TLotnictwa nr 23 z 1964 r. pt. ,,Przeplywy hipersoniczne”’,
a dotyczgcej zagadnien teoretycznych.

hipersoniczny jako pole, w ktérym niemozliwe jest dalsze
stosowanie zlinearyzowanych réwnan teorii przeplywu nad-
dzwickowego.

Cgoblnie przyimuje sie, ze przeplywy z predkosciami prze-

kraczajgeymi liczbe Macha 5, dokonywane w szcrokim
pasie wysokosci (do okolo 300 km), okre$lane sg jako
hirersoniczne.

Ta klasa przeptywow stanowi w doéé¢ duzym swym zakre-
sie pole zupelnie inne jakosciowo w stosunku do przepty-
wow naddzwiekowych i w zwigzku z {ym odtworzenie
(symulowanie) go w warunkach ziemskich wymaga budowy
toneli i stoisk badawczych, znacznie odbiegajgcych od
konwencionalnych tuneli aerodynamicznych.

W artykule podjeto préobe klasyfikacji tuneli hipersonicz-
nych i innych stoisk badawczych oraz dokonano krotkiego
opisu ich pracy i stopnia, w jakim umoZliwiaig one odwzo-
rowanie warunkow lotu rzeczywistego. ]

Wstep
Wzrost predkosci lotu do predkosci satelitarnych pro-
wadzi do bardzo znacznego podniesienia energetycznego
poziomu przeplywu. Wysoka energia kinetyczna przeplywu
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niezaburzonego powoduje, ze w trakcie oplywu ciala, tak
w fali uderzeniowej, jak i na jego powierzchni, nastepuje
znaczny wzrost temperatury. Na skutek tego powietrze
z gazu neutralnego o stalym cieple wtasciwym staje sie
gazem, ktorego skilad i wilasnosci fizykochemiczne zmieniajg
sie. Wyzsze temperatury powoduja, ze glowng role zaczyna
odgrywac¢ energia ruchu drgajgcego czgstek. Nastepnie przy
temperaturach okolo 3000 °K wystepuje dysocjacja atomoéw
tlenu, a przy 7000 °K energia jest tak wielka, ze prowadzi
do jonizacji atomo6w tlenu i azotu. Powyzsze zmiany che-
miczne powodujg wzrost iloSci czgstek na jednostke masy
i zmiane molekularnego ciezaru gazu. Zjonizowany gaz
zachowuje sie jak oSrodek przewodzacy i podlega prawom
magneto-elektrycznym.

Zachodzace procesy prowadzg do tego, ze gaz nie jest
w rownowadze termodynamicznej. Wyréwnywanie sie ener-
gii wewnetrznej gazu, a co za tym idzie — uzyskanie stanu
rownowagi termochemicznej zachodzi czesto duzo wolniej,
anizeli czas, w ktérym czastka przebywa droge wzdluz pro-
filu ciala. W zwigzku z tym istotny jest tak czas, jak i stre-
fa relaksacji. Z drugiej strony, obok procesé6w zachodzgcych
w samym gazie, ma miejsce oddzialywanie tego ostatniego
na material pokrycia pojazdu, ktéry bardzo czesto nie
wytrzymuje powstajacych obcigzen cieplnych i topi sie lub
wrecz odparowuje.

W warunkach lotu na duzych wysokosciach, w obrebie
ktorych ze wzgledu na znaczne rozrzedzenia obowigzuia
prawa aerodynamiki molekularnej, powstaie koniecznos¢
poznania fizyki zjawisk oplywu ciala strumieniem swobod-
nym molekul, a przede wszystkim wzaiemnego oddzialy-
wania miedzy czastkami gazu a powierzchnig pojazdu.
Powyzsze problemy zostaly szeroko omoéwione w pracach

1], [2], 31

Glowne parametry

Jasng jest rzecza, ze nie mozna uzyska¢ pelnego podo-
bienstwa przeplywu dla wszystkich tych zjawisk jedno-
cze$nie. W zwigzku z tym w aerodynamice eksperymental-
nej utarla sie dobra zasada badania osobno wwnlywu po-
szczegdlnych parametréw na przeplyw, a nastepnie okreSle-
nie ich wzajemnej interferenciji. Jako gléwne parametry
przvimuje sie Ma, Re, i, o, cho¢ nie we wszystkich przy-
pvadkach musi by¢é zachowane pelne podobienstwo wszyst.-
kich czterech. Na przyvkiad nrzy onlywie teponosych cial,
pomiarv w okolicy punktu svietrzenia nie wymagaia $ciste-
g0 nodobirnstwa w liczbie Ma, poniewaz przy przevivwach
z duzymi liczbami Macha charakter onrzenlvwu staie sie
niezalezny od tej liczby. Dla badan nad warstwa przy$cien-

ng najistotniejszym parametrem jest liczba Re, za$ na
M3«

przyktad dla problemow lepkosci parametr / . Modelowa-
V Re

nie zjawisk przeplywu nie bedacego w rownowadze che-
micznei jest dvzo trudniejsze. Wynika to stad. ze sama
kinetvka zachodzgcvch proces6w chemicznych nie jest w pet-
ri moznana i okre§lona i wobec tego nrzvimowane para-
metry podobienstwa nie sg w pelni adekwatne.
Oczvwiécie badanie fizyki zjiawisk tak raznorodnvceh
i skomvolikowanvch wvmaga nowej techniki eksovervmental-
nei, wymaega S$ciSleiszei wspoélpracy, czv wrecz zastosowania

metod i urzadzen. ktorymi wostugiwala sie dotyvchezas
tviko fizvyka czy chemia — dla potrzeb badan aerodyna-
micznych.

Podzial urzgdzen badawczych

Ro6znorodno$é problematyki prowadzi do roéznorodnosci
aparatury badawczej, dlatego tez bardzo trudne jest doko-
nanie podzialu oraz klasyfikacja tuneli i stoisk stuzgcych
do badan przeplywoéw hipersonicznych. Mozna tego dokonaé¢
biorac za punkt wyjScia czas pracy urzadzenia. — Czas
pracy w tym sensie, ze sama zasada dzialania tunelu czy
stoiska umozliwia prowadzenie badan badz przez okres
rzedu kilku (kilkunastu) minut, badz tez w przeciggu utam-
ka sekundy. Powoduje to odmienng tematyke dla tych
grup (np. nie mozna prowadzi¢ badan nad ablacjg?) w ru-

?) Ablacja — topienie sie pokrycia. Ogodlnie rozumie sie¢ w aereo-
dynamice jako badania prowadzone nad zmniejszeniem obcigzen
cieplnych powstatych w czasie lotu, na drodze topienia sie pokry-
cia pojazdu. Okreslenie najlepszych materialéw i najkorzystniej-
szych ksztattéw.
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rach uderzeniowych), jak rowniez koniecznos¢ stosowani,
innej aparatury kontrolno-pomiarowej. Biorac czas pracy
urzadzenia jako kryterium klasyfikacji (lecz zdajac sobje
sprawe o duzej umownosci takiego zalozenia)3) — tunele
i stoiska badawcze mozna podzieli¢ nastepujaco:

Tunele i inne stoiska do badania
przeplywoéw hipersonicznych

e |

l Nieruchomy model “'Ruchomy mode]

Stoiska

Tunele
krotkiego dziatania

diugiego dziatania
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Tunele dlugiego dzialania

5.1. Tunele o uktadzie zamknietym.

Tunele hipersoniczne tak o ukladzie zamknietym jak
i otwartym (o dzialaniu niecigglym, w ktorym gaz zgroma-
dzony w zbiornikach po przejSciu przez rure tunelu wy-
dmuchiwany jest do atmosfery lub w ukladzie — przeptyw
z atmosfery do zbiornikéw prézniowych) sg prawie iden-
tyczne z typowymi tunelami stosowanymi do badan prze-
plywoéw naddziwiekowych [4]. Czesto tunele naddiwiekowe
sg przystosowywane do badan w zakresie niskich predkosci
hipersonicznych, jak na przykiad ma to miejsce w Szwecji
(SFA)Y).

t
r
|
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Rys. la. Schemat tunelu hipersonicznego o obiegu zamknigtym.
Czynnik roboczy — hel. 1 — zbiornik cisnieniowy 2z czystym
helem, 2 — system zawordéw, 3 komora stabilizacyjna z siatkami,
4 — gardlo dyszy, 5 — dysza hipersoniczna, 6 — komora pomia-
rowa, 7 — dyfuzor naddzwiekowy. 8 — Kkierownice, 9 — zbiornik

prézniowy, 10 — pompy prozniowe, 11 — kompresor, 12 — oOczysz-
czacz helu

Jak wiadomo, ograniczenie predkosci w tunelach tego
typu do liczb Macha rzedu 4 spowodowane jest skrapla-
niem sie powietrza na skutek bardzo silnego rozpreiania
w dyszy naddiwiekowej. Poniewaz zalezy na uzyskaniu
w tych tunelach duzo wiekszych pr¢dkosci, mozna uciec sie
do dwoch rozwigzan:

1. Stosowaé¢ inny gaz — nie powietrze.
2. Podgrzewaé¢ powietrze do odpowiednio wysokich tem-
peratur.

Dokonano bardzo wielu interesujacych eksperymentow
stosujac jako czynnik hel [5], ktéory umozliwia prowadzenie
badan do liczb Ma =20, bez konieczno$ci podgrzewania

9 Np. pomijamy w niej istotne dla badan — tunele niskie]
gestosci (o ktérych mowa na korficu artykulu), a ktoére w praktyce
moga sie rekrutowaé¢ z kazdej z wyzej wWymienionych grup.

) SFA — sSvenska Flygmotor Aktiebolaget — dalej, patrz Spis
w II czesci artykutu.



czynnika. Stosowanie helu jest bardzo korzystne z tego
wzgledu, ze chroni przed budowg skomplikowanych i dro-
gich urzadzen grzewczych, a tym samym obniza koszty
eksperymentu. Qczywiscie hel, jako gaz jednoatomowy, nie
daje odpowiedzi na szereg zagadnien dotyczacych przeply.
wu hipersonicznego. Niemniej jednak, przy zacliowaniu tych
samych wielko$ci liczb Me, Re, Nu i wprowadzeniu popra-
wek zwigzanych z réznym cieplem wtlasciwym mozna bez-
posrednio poréwnywac uzyskane rezultaty (w niektéorych

b)) ) 7 .
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Rys. 1b. Schemat tunelu hipersonicznego o obiegu otwartym.
Czynnik roboczy — powietrze. 1 — kompresor, 2 — uklad oczysz-
czania 1 osuszania powietrza. 3 — zbiornik ci$nieniowy, 4 — system
zaworow. 5 — komora grzewcza i stabilizacyjna, 6 — gardio dyszy,
7 — obszar chlodzony lub wykonany z zaroodpornych materiaiéow,
8§ — dysza hipersoniczna, 9 — komora pomiarowa, 10 — dyfuzor
naddzwicekowy, I! — chlodnica, 12 — kierownice, 13 — zbiornik
préozniowy, 14 — pompy prozniowe

i temperatury 2800°K. Wadg tej metody jest niekontrolo-
wany przebieg procesu.

Z punktu widzenia uzyskiwanych temperatur, jednym
z czesciej stosowanych materialow na elementy grzewcze
jest grafit, poniewaz posiada temperature topienia okolo
4000 °K (przy ci$nieniu 100 ata), ponadto jest stosunkowo
tani i daje sie obrabia¢ mechanicznie. Rys. 4 przedstawia
konstrukcje elektrycznej komory grzewczej z wkladkg
grafitowg oraz czeSci skladowe wkiadki.

Pomimo to, ze obecnie mozna juz uzyska¢ w tunelach
tego typu wysokie temperatury, a tym samym duze liczby
Macha, niemniej jednak parametry termodynamiczne po-
wietrza sg zbyt niskie i nie odpowiadajg warunkom lotu
rzeczywistego. Na przyklad tcmperatury w komorze pomia-
rowej sg rzedu 1/5 tempcratur rzeczywistych.

Dla zobkrazowania tego problemu stuzyé bedzie nastepujg-
cy przyklad [7]. Zaklada sig, ze trzeba odwzorowaé¢ w tu-
nelu aerodynamicznyrn, w ktorym dysponuje sig ciSnieniem
Do = 2000 ata, lot z predkoscig V = 6300 m/sek na wysoko3ici
H =18 200 m; warunkom tym odpowiada Ma = 22,09, p__ =

kG kG sek? o .
=0,07137 —— =118 -——, T_ = 2167 °K, i_
cm? m'
kcal
=5,18+103 —
kg

Pelne odwzorowanie warunkow tego lotu wymaga cisnie-
nia rzedu 10¢ ata (okreSlone z diagramow Moliera dla po-

Rys. 2a. Tunel hipersoniczny
(glowne zespoly), I —elektrycz-
ny nagrzewacz, 2 — komora mie-
szania, 3 — pierscien z urzadze-
niami pomiarowymi. 4 — korpus
dyszy, 9 — uktad chlodzenia wod-
nego — wlot, 6 — wylot, 7 — dysza
stozkowa, 8 — blok zmiany kata
natarcia modelu, $ —komora po-
miarowa — cze¢s¢ lylna z urzg-
dzeniami model,
10 — dy{fuzor naddzwiekowy, 11 —

mocujacyimi

gardlo dyszy naddzwickowej,
12 — suporty (dla orientacji po-
dano gléwne wymiary)

osrodkach, jak na przyklad w Uniwersytecie Princeton lub
w LRC, stale rozwija sie badania z helem jako ezynni-
kiem roboczym. W tym ostatnim zbudowano tunel helowy
o $rednicy komory pomiarowej 56 cm).

Stosuje sie rowniez inne gazy, jak na przyktad argon.

Rysunelk 3 przedstawia temperatury, do jakich nalezy
podgrzaé¢ powietrze, by przy danej liczbie Macha i ci$nieniu
nie zachodzilo skraplanie. Z wykresu wynika, ze dla badan
w zakresie liczb Mach =10 potrzebna jest temperatura
rzedu 1000 °K. Istnieje szereg metod umozliwiajgcych uzy-
skanie tych temperatur od zwyklych przemystowych urzg-
dzen grzewczych dla nizszych temperatur, poprzez grzejniki
elektryczne (np. dla temperatur rzedu 1500 °K stosowano
jako element grzewczy drut Kanthalowy nawiniety na
rdzen z Al,O; izolowany Fiberfraxem) do wymiennikéw
cieplnych. Dla przyktadu w tabeli 1 [6] podano sktad
chemiczny, temperatury topienia oraz maksymalne tempe-
ratury pracy w powietrzu, jako oS$rodku odbierajgcym
ciepto dla kilku wymiennikoéw, ktore ogrzewano spalinami
lub elektrycznie.

Inng metodg stosowang czasami jako drugi stopien ogrze-
wania powietrza jest sprezanie go do ci$nien rzedu 150 ata

Rys. 2b. Elastyczne dysze i komora pomiarowa tu-
nelu naddzwiekowego
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Rys. 3. Zalezno$¢ cisnienia i temperatury w funkcji liczby M, przy
ktérych nastepuje skraplanie powietrza w komorze pomiarowej

wietrza). Poniewaz dysponuje sie 2000 ata, trzeba sprono-
wat okre§lic mozliwe warianty odwzorowania przyjmujac,
ze gaz jest caly czas w rownowadze termodynamicznej.

|
parametry V = 6500 l V = 6500 Ma = 22,09
odwzorowy- | P = 0,07137 Ma = 22,09 o =1,185-1072
wane T = 216,7 °K
parametry ig = 6,06 - 10° iy =5,18-10° ig = 1,575 - 10°
spigtrzenia < = 10030 °K | T, = 10,050 °K T¢ = 650 °K
= e = S— U — e
parametry T = 2780 °K p = 3,668 - 1076 T =6,5°K %)
w k‘0m. o = 0,923 - 10 =3 o =06l -103 p=214- 1073
poiniar. | Ma = 6,72 3 ' v = 1128

%) Nastapi skroplenie.

Z tych rozbieznofci jasno wynika ograniczenie w stoso-
walnoéci tego typu tuneli.

Dalsze ograniczenia wynikajg z tego, ze parametry termo-
dynamiczne gazu sg zbyt niskie, zeby badaé¢ efekty gazu
rzeczywistego. Niemniej jednak w przeptywach hiperso-
nicznych istnieje szerokie pole do badan aerodynamicznych
w zakresie gazu doskonatego, gdzie tunele te sg nieodzowne.

W tabeli 2 przytoczono pewne dane dla tego typu tuneli.

Tabela 1

Zro, + ]
4 2
Sklad chemiczny ThO, || sycao MgO ALO,
Temp. top. °K 3210 2550 2800 2200 ‘
Temp. maksymalna 2700 2500 2400 1900
pracy °K
4 ) 6 J 2 7
aq /'
r‘é"5§Q\ ///, \ \ NN 7
NN R | N 7
L\\ N NN \ /
| — p N % 77
D = 4 -
Y =S
' )
| § °
1 \
L ~1450 I A
= TLia/6e Bt )
Rys. 4a. Przekrdj elektrycznego nagrzewacza z grafitowymi ele-
2r.tami oporowymi. 1 — wlot azotu, 2 — termopary, 3 — izolacja
termiczna, 4 — wktadka grafitowa, 5 — otwory dla pirometrow,
6 — izolacja, 7 — dysza
Rys. 4b. Grafitowy element grzewczy. ! — ostona termiczna, 2 —

elektroda zewnetrzna,

3 — elektroda wewnetrzna, 4 — pierScien

elektrody zewnetrznej, 5 -—- pierScien elektrody wewnetrznej
Tabela 2
Tunele hipersoniczne o obiegu zamknietym i otwartym
Parametry spietrzenia
Nazwa osrodka liczzii)};'nlevfa = = komvi\lyprgrig'r cm Czynnik Rodzaj pracy |
p (ata) 7° (K)

|
NPL o ) 0—7 1—15 _ 288—620 | 254X 280 | powietrze | otwarty |
NPL 1,5-55 1—25 288—1720 15,2 X 15,2 powietrze | zamkniety

~ NPL 5-—20 50—120 248 o 12,7 hel - =
NPL 0—8 20—100 mmHg 288800 ® 17,8 zamk. o matej

o gestosei
APL 10—16 950 azot %), hel otwarty t = 30" |
AEDC 10 1400 100 X 100 powietrze zamkniety |

N = 101000 KM _
___caLTECH 10 750 B --12,_7 >; 12,7 | powietrze zamkniety __‘
R K 210 560 5,7 X 5,1 powietrze _ | otwarty |
___NAsA 6,9 53 640 28,0 X 28,0 . otwarty |
NASA - 12,0 25,4 X 35,6 - - ____!
NCL, - - 8,25 210 810 12,0 X 12,0 |§tga_l‘tL ==
Unriv. Princeton 15 105 300 10,2 X 10,2 hel I_otv&rty___ =
LRC 15—26 280 D 56,0 | hel | zamknigty __!
s m— . o

l ) Stosowany Ww tunelach z tego wzgledu, ze

ma y nizsze niz powietrze, oraz w tunelach plazmowych jako gaz neutralny. _!
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52. Tunele plazmowe.

W 1929 r. Irving Langumuir pierwszy sformulowal poje-
cie plazmy Jakq gazu zjonizowanego, zachowujgcego sie
nie jak mieszanina indywidualnych dodatnich i ujemnych
czgstek, ale jak piyn obojgtny. Badania nad plazmg absor-
bujg caly szereg ayscyplin, od probleméw fizyki plazmy
wysokoenergetyczne) ogniskowanej polem magnetycznym
przez eksperymentalne silniki odrzutowe o napedzie plaz—’
mowym, az do bardziej prozaicznych zagadnien spawal-
nictwa. .S{ia rzeczy omowiony zostanie tylko jeden problem
mianowicie stosowanie plazmy jako czynnika w tunelach
hipersonicznych. Powstaje pytanie, w jakim celu potrzepne
s3 aerodynamice tego typu badania?

Jak juz powiedziano, jedng z wad wyzej omoéwionych
tuneli Jest to, ze gaz ma w nich zbyt niskie parametry
termodynamiczne. W zwigzku z tym powstala koniecznosc¢
buaowy tuneli, w ktérycn mozna by uzyska¢ wysoka
temperature. W rezultacie zbudowano tunele plazmowe jako
kompromis, w tym sensie, ze dysponuje sie w nich matymi
preakosciami, ale otrzymana wysoka entalpia strumienia
oraz stosunkowo dlugi okres dziatania umozliwiajg prowa-
dzenie badan nad efektami gazu rzeczywistego, nad zagad-
nieniami wymiany ciepta na nosku i powierzchni oplywa-
nego ciata, badan probleméw ablacji, roli pola magnetycz-
nego w sterowaniu optywem, jak réwniez badan nad zacho-
waniem sie materialow pokryciowych w wysokich tem-
peraturach.

Rys. 5 przedstawia jeden z tuneli plazmowych osrodka
NASA [8). Prowadzono w nim studia nad materiatem,
ksztaltem elektrod oraz stratami cieplnymi. Stosowane elek-
trody, katode oraz dwa rodzaje anod przedstawia rys. 6a,
bic.

Materialem najczesciej stosowanym na katody jest grafit
lub wolfram, natomiast anody wykonuje sie z miedzi
z ukladem chlodzgacym lub z grafitu, mozna tez stosowac
nikiel lub stale zaroodporne najwyzszej jako$ci. Poniewaz
anoda jest bardzo silnie obcigzona cieplnie giéwny problem
polegal na takim uksztaltowaniu komor, zeby do minimum
zmniejszy¢ nagrzewanie, a z drugiej strony (o czym bedzie
mowa ponizej) zmniejszy¢ zanieczyszczenie strumienia czgst-
kami topigcych sie elektrod. W pierwszym przypadku moz-
na — obok ukitadu chiodzgcego anode — zastosowac regu-
lacje aerodynamiczng (przez styczny wyplyw gazu) lub za

Rys. 5. Schemat tunelu plazmowego. 1 — zasilanie, 2 — uklad chio-

dzenia wodnego, 3 — wlot azotu, 4 — katoda, 5 — anoda, 6§ — dy-
sza naddzwiekowa, 7 — komora pomiarowa, 8 — model, 9 = dyfu-
zor naddziwiekowy, 10 — suport modelu, 11 — komora prézniowa
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Rjys. 6. Elektrody tunelu plazmowego (dla orientacji podano giéw-
ne wpymiary). a. Katoda: 1 — ukiad chiodzenia wodnego, 2 — wlot
azotu, 3 — rurka miedziana, 4 — glowica tungstenowa. b. Anoda
zbiezno-rozbhiezna: 1 — uklad chiodzenia wodnego, 2 — $cianka
miedziana, 3 — pierS§cien izolacyjny, 4 — dysze naddZwiekowe.
c. Anoda rurowa: 1 — ukiad chiodzenia wodnego, 2 — cewka,
3 — $cianka miedziana, 4 — pierScien izolacyjny, 5§ — dysza nad-
dzwiekowa

pomoca pola magnetycznego wywolanego przez spiralny
solenoid, jak to ma miejsce w przypadku anody na rysun-
ku 5b.

Korzys¢é w tym przypadku jest znaczna, poniewaz na-
stepuje bardziej rownomierne obcigzenie cieplne anody.

Rys. 7 przedstawia komoreg opracowang w G?neral E!ec.-
tric w Philadelfii, majaca na celu ograniczenie do mini-
mum zanieczyszczenia strumienia przez erozjg elektrod.
Gaz wchodzacy do komory luku rozd_ziela sie na §iwa stru-
mienie. Pierwszy, wraz z elementami elek@rody jest odsy-
sany na zewnatrz, a czysty gaz w_chodm. do.dyszy lub
wezeéniej do komory stabilizacyjne]. Poniewaz strumien
po przejsciu przez luk jest bardz'o silnie zaburzony, z regu-
ly wszystkie tunele sa wyposazone w _te komory,_Wadp,
ich jest odbior ciepta, a co za tym 1dg1e — zmniejszenie
entalpii strumienia. Pomiaréw dokonuje sie w komorze
pomiarowej.
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Rys. 7. Komora ilukowa tunelu plazmowego. 1 —

nieczyszczonego, 3 — elektrody, 4 —

wlot gazu za-
czysty strumien

\

Tt 34/64 &-8
Rys. 8. Typowe ksztatty komor pomiarowych tuneli plazmowych.
a — do badan przeptywow poddziwigkowych, B — nadcdzwiekowych,

¢ — ¢0 bacan specjalnych (np. parametrébw gazu na wylocie z dyszy
s lrika rakietowego)

Rys. & przcdstawia schematy trzech typowych komoér
pomiarowych w tunelach plazmowych. Pierwsza, obejmu-
jgca zakres poddzwickowy, jest szczegdélnie korzystna do
badan zachowania sie materialu na nosku pocisku lub
sputnika w przypadku istnienia wysokich tempecratur
i ci$nien swvietrzenia. Drugi ukiad sluzy do badan opilywu
plazmy 2z predkoécig naddzwiekowsa. Stosowane ciénienie
w komorze stabilizacyjnej — okolo 3 ata.

W trzecim typie, przy uzyciu odpowiedniej mieszaniny
gazu, mozna symulowaé¢ warunki na wylocie z dyszy cilnika
rakietowego.

Istotne byloby podanie pewnych podstawowych parame-
tréw, w jakich pracujg tunele plazmowe (oczywiScie sg
to dane orientacyjne).

. . stosowa- czas
moc ) U 2 i ny gaz pracy
A v ‘ [kG/cm?] | [kcal/kg]
5 kw 10 000 do do 3—6 + 10° | powietrze| 307 ¢)
10 MW 2000 100 azot
argon
hel
f) Dla przedluzenia czasu pracy stosuje sie komory prézniowe
na wylocie.

Stosuje sie réwniez tunele z duzo wyzszy entalpig rzedu
1,2+ 10* kcal/kg, ale ci$nienie jest tu ograniczone do okotlo
2 ata. W USA dia badan wymiany ciepla i problemoéow

PRZYPOMINAMY!

Czas odnowic¢ prenumerate
wlechniki Lotniczej”

ablacji zbudowano wiele tuneli z entalpig rzedu 6«10 kcal/
/kg.

Dla przykladu rys. 9 przedstawia zdjecie ablacji noska
rmodelu robione co 10 sek. w strumieniu gazu o V = 3000
/sek i T = 1500 °K. Mimo istotnej roli, jaka w badaniach
hipersonicznych odgrywaja tunele plazmowe, nalezy zwro-
ci¢ uwage na szereg ich ujemnych cech natury gazodyna-
micznej i technologiczno-konstrukcyjnej. Przede wszystkim
strumien jest niejednorodny, zanieczyszczony elementami
stapianych elektrod. Zanieczyszczenia te powodujg:

g

Rys. 9.
nosiza

Zdjecia ablacji
modelu wykona-
ne co 10 sek

po pierwsze — istnienie czgstek mechanicznych w stru-
mieniu, oddzialujacych w sensie mechanicznym na model
i pomiary,

po drugie — zmiane chemicznego skladu gazu.

Na przykiad w przypadku elektrod grafitowych wegiel
reaguje z tlenem znajdujgcym sie w powietrzu zmniejsza-
jac jego zawartos¢ w gazie. W trakcie tego prozesu zacho-
dzi reakcja egzotermiczna, co prowadzi do wzrostu entalpii.
Zanieczyszczenia wynikle z erozji elektrod miedzianych,
ktéore posiadajg duzg przewodnos¢ cieplng i niskg tempe-
rature jonizacji, powoduja spadek temperatury stirumie-
nia.

Zaobserwowano rowniez fluktuacje strumienia, wynika-
jace z niepelnej stabilno$ci tuku.

W  tunelach plazmowych straty cieplne wynoszg okoie
40°%s mocy doprowadzanej do e¢lcktrod, z tym, ze gros
strat skoncentrowanych jest na anodzie.

Do problemow technologiczno-konstrukeyjnych zaliczyc
nalezy sprawe materialow na elektrody i elementy tunely,
uklad chlodzenia, a przede wszystkim ogniskowania tuku
za pomocg pola magnetycznego. Ogodlnie mozna powiedziec,
ze dzieki pracom nad staktilizacjg tuku, czysto$cig strumie-
nia (doprowadzono stopien zanieczyszczeri do rzedu
kilku procent), jednorodnoscig przeptywu — tunele plaz-
mowe coraz cze$ciej stuzg szczegdlowym badaniom aerody-
namicznym, a nie ogdélnym badaniom fizyki zjawisk ablacji
i materialow pokryciowych, jak to mialo miejsce dotych-
czas [9].

d.c. w nast. nuinerze

na I kwartat 1965 r.
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K. D. RAITHBY

Metoda obliczania

629.13.014.3

CzAdsu pracy skrzydta samolotu transportowego

Jednym z wainych problemdw obecnej techniki lotniczej, to wytrzymatosé zme-
czenwowa konstrukcji lotniczych. Zagadnienie to doczekolo sie juz szeregu opraco-
wan teoretycznych oraz zastosowan technicznych, jak i wypracowania metod badan
1 prob programowych. W uzupetnieniu dotychczasowych publikacji (Technika Lot-
niczae nr 10/1961 r. i nr 2/1962 r.) omowiono w tej pracy zasady wyznaczania czasu
pracy zespolow konstrukcji z uwzglednieniem zagadnien zmeczeniowych. Preace te
tlumaczono z tekstu rosyjskiego podancgo w Ekspress-Informacji (Transportowe
samoloty, §migtowce i ich obstuga) nr 18 z dnia 18. V. 1962 r. Oryginat publikowany

byl w J.

Okreslenie zmeczeniowej trwatosci konstrukcii samolotu
1akiegokolwiek typu wykonuje sie w nastepujgcy sposob:
wstepna ocena czasu pracy na podstawie obliczenia wytrzy-
malosci zmeczeniowej poszczegolnych, najbardziej narazo-
nych elementow konstrukcji, bardziej doktadna ocena cza-
su pracy probnych zespoléw na podstawie wynikéw labora-
toryijnych badan zmeczeniowych probek odtwarzajgcych
niebezpieczne pod wzgledem wytrzymalosci zmeczeniowe]j
szczegoly konstrukeji. ostateczne obliczenia oparte na pod-
stawie wynikéw badan zmeczeniowych calej konstrukeji.

Jak wykazalo doSwiadczenie, niezbedne sg badania kon-
strukcji rzeczywistej w skali naturalnej, poniewaz bardzo
trudno jest wyznaczy¢ charakterystyke jej wytrzymatlos$ci
mmeczeniowej tylko na podstawie teoretycznych badan roz-
gladu naprezen i laktoratoryjnych badan osobnych szczego-
low konstrukeji. Ustalono takze, ze w licznych przypadkach
wyniki badan szczegdéidw konstrukeji znacznie obnizajg
wskazniki trwalosci calej konstrukciji.

Przedstawiong metode mozna zastosowa¢ w kazdym z roz-
patrzonych etapow obliczenia trwalosci zmeczeniowej w za-
leznosci od tego, czy obliczenia te oparte sa na wynikach
badan poszczegdlnych elementéw konstrukcji, czy tez calej
konstrukeji.

Dla wytrzymalosci zmeczeniowej skrzydel samolotow
transportowych najwazniejsze sg dwie grupy obcigzen:
obcigzenia w postaci podmuchow w burzliwe] atmosferze
i cbcigzenia wystepujgce w czasie ruchu samolotu na lot-
nisku i przy przejsciu z postoju do lotu (cykl ,,ziemia-lot”).

Niszczace dziatanie takiego lub innego zlozenia sie obcig-
zen oblicza sie na podstawie charakterystyki zmeczeniowej
wytrzvmatosci konstrukecji i danych o powtarzajgcych sie
obcigzeniach, dziatajgcych w ecksploatacji.
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Rys. 1. Typowe krzywe zmeczenia i krzywe powtarzalnosci obcig-

tefi: a — krzywe s$rednie; b — powierzchnie rozrzgtu; 1 — krzy‘:;a
imeczenia; 2 — widmo obcigzen; 3 — pO\.Nxerzch.ma ro‘zn:)l:ulix;;by
czacej liczby cykli obcigzenia; 4 — powierzchnia rozrzu

dzialajacych cykli obcigzen

Roy. Aeronaut. Soc. 1961, 65, nr 611.

Charakterystyki zmeczeniowej wytrzymalosci podane sa
w postaci zwyklej krzywej zmeczenia. Krzywa 1 (rys. la)
daje niszczaca liczbe cykli obcigzenia zmiennego o ampli-
tudzie *L; krzywa 2 przedstawia liczbe obcigzen osiggaja-
cych lub przekraczajgcych amplitude =L w rozpatrywanym
czasie. Dane rys. la odnoszg sie do sSrednich warunkow. Na
skutek rozrzutu charakterystyk wytrzymato$ci zmeczenio-
wej i powtarzalnosci w eksploatacji obcigzen o réznej wiel-
kosci, zamiast podanych krzywych nalezy rozpatrzy¢ okre-
Slone pola wielkos$ci tych charakterystyk (patrz rys. 1b).

Przy wyznaczaniu obrazu obcigzen od burzliwej atmo-
sfery przyjeto nastepujacy stan obcigzen: kolejno$¢ podmu-
chow jest taka, ze po kazdym podmuchu z predkoscig do-
datnia (do goéry) nastepuje podmuch z tg sama co do abso-
lutnej wielkosci predkoscig, lecz o przeciwnym znaku (do
dolu); efektywna liczby podmuchéw o danej predkosci,
z rozpatrywang kolejnoscig nastepowania na przyjetej odle-
glosci lotu, rowna jest 0,85 odpowiedniei liczby obcigzen
otrzymanej na podstawie wskazan licznikéw obcigzen (sto-
sunek taki uzyskano na podstawie zestawienia danych
o obcigzeniach zarejestrowanych za pomocg przyrzgdow
z nieprzerwanyrn zapisem i wskazan licznikow obciazen);
wzajemny stosunek liczby podmuchéw o réznych predkos-
ciach na wszystkich wysokos$ciach jest ten sam, natomiast
absolutna liczba podmuchoéw o danej predko$ci zmniejsza
sie z wysokoscig, co mozna uwzgledni¢ odpowiednim wspol-
czynnikiem.

Przy wyznaczaniu navrezen wywolanych podmuchami
w konstrukcji skrzydla przyjeto nastepujace dane: przyrost
sily nos$nej od podmuchu powstaie tylko na skrzydle, przy
czym uzyskuie on maksimum nrzed przesuninciem sic wptly-
wu podmuchu na usterzenie: naprezenia dynamiczne
w skrzydle wywotane nagla zmiang sily noénej od podmu-
chu sa proporcionalne do obcigzen od podmuchdéw wyzna-
czonych na podstawie wskazan licznikéw obcigzen, zwigzek
miedzy predkoscia podmuchu i obcigzeniem wywolanym
przez podmuch wyznacza sie za pomocg wzoréw uwzgled-
niajacych dilugos¢ odcinka wzrastania predkosci podmuchu
przez wprowadzenie parametru masy samolotu.

Obcigzenia cyklu ,,ziemia-lot” dzialajg jeden raz w czasie
kazdego lotu i maja specjalnie wazne znaczenie w tym
przypadku, gdy zbiorniki paliwa znajdujg sie w skrzydtach,
za goleniami podwozia. Przyjmuje sie, ze obcigzenia tego
cyklu zmieniajg sie od ich maksymalnej wielkosci (do dotu)
przy starcie z pelnym zapasem paliwa, do maksymalnej
wielkosci (do goéry) w locie poziomym. Dla samolotéw
eksploatowanych na specjalnie przygotowanych pasach
startowych, maksymalne obcigzenia startowe w czasie ko-
lowania i rozbiegu roéwne jest w przyblizeniu 1,2, zas dla
samolotow eksploatowanych na lotniskach trawiastych to
obcigzenie wskazane jest przyjmowac¢ réwne 1.5.

Okresliwszy na podstawie wynikow badan pewnych pro-
bek wzorcowych wytrzymalos¢ zmeczeniowg konstrukeji dla
dowolnej wielkoSci amplitudy obcigzenia zmiennego, mozna
w przyblizeniu ustali¢ wytrzymalos¢ zmeczeniowg tej kon-
strukcji dla innych wielko$ci obcigzenia zmiennego, przyj-
mujac najbardziej prawdopodobny ksztalt krzywej zmecze-
nia i prowadzac jg przez Sredni punkt otrzymany z badan
probek.

Dane statystyczne o czestosci powtarzalnosci obcigzen
réoznej wielkos$ci odnoszg sie do $rednich warunkéw eksplo-
atacji. Warunki te dla poszczegdélnych samolotow moga sie
okaza¢ bardziej niesprzyjajgce, dla uwzglednienia tego za-
leca sie wprowadzi¢ odpowiednie wspoélczynniki, rowne 1,5
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w stosunku do Sredniej statystycznej liczby obcigzen cyklu
.,ziemia-lot”. Dla uwzglednienia zmiany obcigzenia na
skrzydlo w locie poziomym, ktére okresla takze Srednie na-
prezenia cyklu obcigzen powtarzanych od podmuchéw,
mozna przyjaé, ze przy przyjetej wielkoSci zmiennych
obcigzen zmeczeniowa trwalo$¢ konstrukcji jest odwrotnie
proporcjonalna do $redniego obcigzenia.

Dla obliczenia zmeczeniowej trwalosci konstrukeji stosuje
sie teorie liniowej kumulacji uszkodzen zmeczeniowych.
Wedtlug teorii tej, zniszczenie zmeczeniowe dowolnego ele-
mentu lub konstrukecji z powodu dzialania nakladajacych
sie obcigzen powtarzanych o réznej amplitudzie nastgpi
wtedy, gdy wielko$é

n; n, N, n3
—=—+ Ee—rttes
N;, N; N, N,

bedzie réwna jedno$ci. We wzorze tym n; — rzeczywista
liczba cykli powtoérzenia obcigzenia o rozpatrywanej ampli-
tudzie, N; — niszczaca liczba cykli przy izolowanym dzia-
taniu obcigzen odpowiedniej amplitudy. Gléwna cze§¢ su-
marycznego uszkodzenia zmeczeniowego powstaje pod dzia-
taniem powtarzanych obcigzen od podmuchéw, ktérych
predko$¢ pionowa rowna jest od 1,53 m/sek do 6,12 m/sek.
Sa podstawy do przyjecia, ze przy obcigzeniach wywotanych
podmuchami o takich predkosciach, teoria liniowej kumu-
lacji uszkodzen zmeczeniowych nie daje wyraznych bledow.
Badania wytrzymatosci zmeczeniowej probek przy zwy-
czajnie nastepujacych i programowanych obcigzeniach po-
wtarzanych wykazaly, ze omawiana teoria obniza nieco
bezpieczng trwalto$§¢é zmeczeniowg konstrukcji skrzydla,
a wiec jest ona pewna.

Liczbe podmuchéw, ktérych predko$é jest nie mniejsza od
v m/sek, odniesiong do liczby podmuchéw z predkoscia
wskaznikowg nie mniejszg od 3,06 m/sek, wyznacza sie dla
dowolnej wysokos$ci wedlug wzoru

v v
F= 27,8 ex (_ ‘) -+ 0,87 _
P\ 2906 8 exp (= 03 23

Na rys. 2 przedstawiono wykres Sredniej powtarzalnosci
podmuchéw o roéznej predkosci dla wysokosSci lotu okolo
1530 m. Na wysokos$ci tej Srednio jeden podmuch, ktorego
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Rys. 2. Normalny rozktad podmuchdéw (Srednia czestotliwo$é po-

wtarzalno$sci podmuchéw na wysokosci 1530 m)

predkos¢ jest nie mniejsza od 3,06 m/sek, nastepuje co
kazde 16,1 km lotu i odpowiednio jeden podmuch skiero-
wany do goéry i jeden do dotu o takiej predkosci wystepuje
na odcinku 32,2 km.

Dla uwzglednienia wplywu wysoko$ci i wlasciwosci stanu
lotu na czestotliwo$¢ powtarzalnosci podmuchéw o réznej
predkos$ci, mozna postugiwaé sie danymi przedstawionymi
na rys. 3.

W przypadku lotu nad tereném goérzystym, jako wysokos$é
odniesienia przyjmuje sie S$rednig wysoko$é nad ladem.
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Poniewaz przy danym ciezarze samolotu i predkosci lotu
naprezenie w pasie dzwigara skrzydla jest proporcjonalne
do predkosci podmuchéw, to z rownania [1] dla liczhby
cykli obcigzenia powtarzanego mozna otrzymac¢ wzor

g o
Eo = 1390 000 exp ( 0,290603) F 43 900 exp( 0,480303) 2]
gdzie:
Eo —liczba cykli obcigzenia powtarzanego, wywolujaca
naprezenie o, ktére wystepuje $rednio na 1,61 - 10% km drogi
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Rys. 3. Wykres dla okreslenia wspoélczynnika poprawki, uwzgled-
niajgcego zmiane czestoSci powtarzalnosci podmuchdéw ze zmiang
wysokosci lotu: 1 — przelot nad morzem; 2 — przelot nad ladem;
3 — lot wznoszgcy i schodzgcy. Uwaga: w przypadku lotu nad
gérami do obliczen wprowadza sie Srednig wysokosé nad pozio-
mem lgdu; przy wyznaczaniu obcigzen wedlug predkosci podmuchu
wprowadza sie parametr masy samolotu; zaklada sig, ze obcig-

zenie od podmuchéw dziata tylko na skrzydio

lotu na takiej wysokosci lotu, ze jednemu podmuchowi
z predkoscig nie mniejsza od 3,06 m/sek odpowiada odle-
glosci lotu 16,1 km;

03 — naprezenie, ktére zostalo wywolane podmuchem
o predkos$ci 3,06 m/sek.

Dla obliczen w ograniczonym zakresie naprezen mozina
stosowaé¢ rownanie krzywej zmeczenia elementu skrzydia

(S
0=6.(1+ 7=
°°( I/N) =
lub
Uoz 2
N = Cz(—) [4]
G._O.O«:
gdzie:
6 — naprezenie zmienne, dzialajgce na powierzchuie

netto poprzecznego przekroju;
o_,— naprezenie maksymalne, ktére jeszcze nie wywo-
tuje uszkodzenia zmeczeniowego;

N — liczba cykli obcigzenia niszczacego;
C — stata, okre$lajaca ksztalt krzywej zmeczeniowej.
Na podstawie wynikéw badan typowych polaczen skrzy-

dia ze stopu aluminiowego, przeprowadzonych przy $rednim
naprezeniu cyklu 910 kG/cm?, zostaly zalecone nastepujace
wielkosci 0., i C: o_., =105 kG/cm?, C = 1000, C2= 105
Wtedy otrzymuje sie
1000
(5]

6o = 105 (1 re—
VN,

Odpowiadajgcag temu réwnaniu krzywa oznacza sie jako
Srednig krzywag wytrzymaltoSci zmeczeniowej potgczenia,
ktoére dla dowolnego elementu konstrukcji mozna Wwy-
znaczy¢ w nastepujacy sposob. Przyjeto: Nt — S$rednia
geometryczna wielko$¢ niszczgcej liczby cykli, otrzymana
na podstawie wyniko6w pewnej liczby badan przy zmien-
nym naprezeniu or i $rednim naprezeniu cyklu om; N'T—
wielko$¢ odpowiadajaca $redniemu naprezeniu cyklu
910 kG/cm?;, ¢’y — amplituda naprezenia §redniej krzywe]
wytrzymatoSci zmeczeniowej polaczenia, odpowiadajaca
niszczacej liczbie cykli N’7. Zaklada sie, ze niszczaca liczba
cykli jest odwrotnie proporcjonalna do Sredniego napreze-
nia cyklu; stad wynika, ze

' NT om
Npy=——
L 910




Jezeli dla‘ rozpatrywanej wielko$ci $redniego naprezenia
cyklu o, Wielkos¢ C przyjeta zostala jako stala, to

[ o
10 o,

=7

przy érednirr} naprezeniu cyklu 910 kG/ecm? réwnanie $red-
niej _krzywe] wytrzymalo$ci zmeczeniowej potaczenia, po-
prawione dla tego naprezenia, przyjmie postaé
1000
oc=105r (1 S -f—)

VN

Snosoéb wykreslenia tej krzywej podany jest na rys. 4.

W odréznieniu od wiekszo$ci metod otliczeniowych wy-
znaczenia na podstawie warunkéw wytrzymaloéci zmecze-
niowej dopuszczalnego okresu pracy konstrukceji samolotow,
ktore uwzgledniaja rozrzut charakterystyk wytrzvmatosci
zmeczeniowei dla nominalnie identycznych probek przez
wprowadzenie odpowiedniego  wspo6lczvnnika pewnosci
wzgledem niszczacej liczby cykli, przedstawiona metoda
wprowadza wspolczynnik pewnosci wzgledem amplitudy
naorezenia zmiennego, odpowiadaiacej danej wielkoSseci nisz-
czacel liczbv cykli N. Do obliczenia wprowadza sie krzywa
wvirzymato$ci zmeczeniowej, ktorei ammolituda naorezen
powtarzanych jest mnieisza od amnulitudy naprezen <red-
niej krzvwej wytrzymalosci zmeczeniowei o wielkoé&® réwna
trzem S$rednim kwadratowym odchylkom odvowiedniego
rozkladustatystycznego. Jak wykazata analiza. rozklad wv-
trzvmalosci zmeczeniowej zgodny iest w wrzyblizeniu
z krzvwa Gaussa. Dlatego prawdovodobienstwo ieszcze
mnieiszei wyvtrzymalo§ci zmeczeniowei poszczegadlnvch nro-
kek jest bardzo matle i w praktycznych obliczeniach mozna
je nominac.

[6]

Rownanie wymienionej krzywei dla wyznaczenia bez-
niec7nei trwato&ci zmeczeniowej dla wielko§ci naprezenia
om = 910 kG/cm? bedzie mialo postaé

L 105 (1 + 1000) [7
¢= <105 7 =
K, VN
gdzie K, — wspoélczynnik rozrzutu wynikéw badan, ktéory

zalezny jest od liczby badanych proébek (tab. 1).

Wyniki badan zmeczeniowych poszczegdlnych elementéw
i konstrukcji w caltosci wykazalty, ze wspolczynnik zmien-
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Rys. 4. Krzywe zmeczenia na podstawie wynikéw badan pod
obcigzeniem o statej amplitudzie: — Srednia geometryczna

wielkos¢ niszczgcej liczby cykli N wediug danych z szeSciu prob

dla wielkosci ¢, = 773 kG/cm?; X — wielkos¢ N’y poprawiana

dla Sredniego naprgzenia o =912 kGjem? 1 — $rednia krzywa
1000 . »

zmeczenia potgczenia dla g, = 105 (14 . om = 912 kG/ecm?®;
No

2 — érednia krzywa zmeczenia szczegb6tu dla ), = 312 kG/cm?;

g =105 r (l -+ 1000) : 3 — krzywa dla wyznaczenia bezpiecznej trwa-

VN

: A — 2 =
tosci zmeczeniowej szczegbiu o, = 912 kG/cm?, o

1000
105 r 14—
Kp ]/N

nos$ci wytrzymato$ci zmeczeniowej ma wielko$é rzedu 0,1,
a wspoblczynnik zmienno$ci wytrzymalosci statycznej jest
rzedu 0,02—0,06, a wiec jest znacznie mniejszy.

7, tabeli 1 wynika, ze przy zwiekszenin liczby badanych
probek powyzej szeSciu, wspélczynnik K, zmniejsza sie
nieznacznie. Dlatego tez dalsze zwickszanie liczhy probek
jest niecelowe. W wiekszos$ci przypadkow wspolczynnikowi
K, roéownemu 1,43 bedzie odpowiada¢ wspoéiczynnik trwa-
}osci zmeczeniowej, odniesiony do niszczacej liczby cykli,
w granicach od 3 do 4.

Wz6r na sumowanie uszkodzen zmeczeniowych mozna
przedstawi¢ w formie catkowej

dE r1odr
=—| —=—| ——dL (8]
N N dL
0

i 0
gdzie:
D — wielko$¢ proporcjonalna do ,,zuzytej” czgSci wyjscio-
wej trwatosci zmeczeniowej;
E — liczba cykli obcigzenia z amplitudg nie mniejszg

od *L;
N — n_&szczaca liczba cykli z amplitudg obcigzenia rowng
*L. ;
Roéwnanie [2] moze mie¢ postac
Eo = Aexp (—ao) + Bexp (—bo) [9]

a rownanie [7] w formie réwnania [4]

aC-‘l ¥
N =C?
o—o_,

gdzie C2=10¢;

Podstawiajgc rownanie [4] i [9] do réwnania [8], otrzy-
muje sie wyrazenie dla sumarycznego uszkodzenia zme-
czeniowego, wystepujgcego na odleglos¢ 1,61 < 106 km.

oo oo

1 dF 1 [o—ao_ \>
Do=— — Ye—=didg= J T -
N do (G Oy

Ooo

UOO

1
X [aA exp (—ao) +bBexp (—bo)] cla=c2 )
O,

co

2A
["T exp (—ao.,) +
a?

2B
+~—exp (—bam)] (10]
b2

Dla normalnego spektrum obcigzen od podmuchoéow i krzy-
wej zmeczenia, w celu okreslenia bezpiecznego okresu pra-
cy, nalezy przyja¢ nastepujgce wielkosci stalych:

1
A =1390000; a= 0.2906 o,
1
B= 43900, b—m3 o
wtedy
o2 [ Ky\? _5160_r_> _ (_@L)]
Do =I35(T) [lOSexp( o K, + 9,01 exp 0 K|

[11]

Na rys. 5 przedstawione sg krzywe zmeczeniowych-usqu-
dzen, wystepujacych na drodze 1,61° 106 km, w formie

p
naprezenia oz przy réznych wielko$ciach stosunku —a Krzy-

we wykre§lono przy zaltozeniu, 7e pelny cykl obciazen od

Tabela 1

Wielkos$ci wspolezynnika rozrzutu wynikow badan K,, wyznaczane Z warunku,

7e minimalna wytrzymalto$¢ zmecze-

niowa jest mniejsza od $redniej o trzy érednie kwadratowe odchylki (wspotezynnik wariacji rowny jest 0.1)

Liczba badanych prébek | 1 I 2 ‘

‘ __4 _l 6 | 10 I 20 ] 100 ' 1000

% 1 )

1,56 1,50 ' 1,48

J 1,46 ] 1,45 ] 1,445 |' 1,44 { 1,43 1,43
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podmuchow o predkosci 3,06 m/sek jest osiggany lub prze-
kraczany jeden raz na odcinku drogi 32,2 km. Krzywe
przedstawione na rys. 5 sporzgdzone s3 dla wysoko$ci lotu
1530 m; dla obliczenia zmeczeniowych uszkodzen, powsta-
jacych w locie na innych wysoko$ciach, trzeba wprowadzic¢
odpowiedni wspo6lczynnik korekcyjny h. Poniewaz wiel-
ko$¢ o3 zalezna jest od ciezaru w locie, predkosci lotu
i rozmieszczenia materialow pednych, to powinna byé ona
wyznaczona dla poszczegélnych odcinkéw lotu.

/5350.
PV
S s 1
b N 4%?35_
[ ‘
[
i e/
~§ a’ Wi/
N4
S 10°
G0t W0 B0 200 250 0 PV &9

Frzyrost noprezeri od podmiichow
0 pregkesci 3,06 mysek, kGiem®
o

Rys. 5. Krzywe uszkodzen zmeczeniowych od obcigzen wywotanych
normalnym widmem podmuchéw: oy = srednie naprezenia cyklu
912 kG/cm?

Dla obliczenia wprowadza sie tez wspoélczynnik zwiek-
szenia Sredniej liczby cykli obcigzen od podmuchoéow, row-
ny 1,5°0,85=1,275 i do wyznaczenia zmeczeniowych uszko-
dzen na drodze 1,61°10° km mozna stosowaé¢ wzor
[12]

Om
D=1,2752> h—D)
(p 910 °

gdzie:

p — odleglo$e, ktorg przelecial samolot w rozpatrywa-
nym odstepie czasu, wyrazona w procentach ogol-
nej dlugosci lotu;

h — wspoélczynnik korekcyjny, uwzgledniajgcy S$rednig
wysokos$é lotu w tymze odstepie czasu;

om — Srednie naprezenie cyklu, odpowiadajgce
odstepowi czasu. .

temu

W dlugotrwalym przelocie nad lgdem mozna przyjac
mniejsze wielko$ci wspolczynnika h, poniewaz w tych
warunkach pilot moze w okreSlonym stopniu unikngé
odcinka trasy z silna turbulencjg. W lotach na matltych
wysokosciach nad morzem mozna przyjmowaé¢ mniejszg
czestotliwo$¢ powtarzalno$ci podmuchéw, niz w lotach na
tych samych wysokos$ciach nad lgdem. W locie nad goérami
zamiast wysoko$ci nad poziomem morza przy wyznaczaniu
wspolezynnika h nalezy przyjmowac¢ Srednig wysoko$¢ nad
poziomem lgdu (patrz rys. 3).

Uszkodzenie zmeczeniowe w czasie lotu w typowych

warunkach z uwzglednieniem wspo6lczynnika niezawod-
nosci okresla sie ze wzoru

DV

D=
1,61 - 106

a uszkodzenie zmeczeniowe w czasie calego lotu réowne jest

DVT
Dp=——""——
1,61 1086
gdzie:
vV — freginia rzeczywista predkos¢ w rozpatrywanym
ocie,
T — czas trwania lotu, godz.

W celu uwzglednienia wplywu obcigzen cyklu ,,ziemia-
-lot” moze zaj$¢ potrzeba przeprowadzenia badan specjal-
nych. Zazwyczaj jednak dla samolotow z wystarczajgco du-
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zym zasiegiem lotu badania wplywu tych obcigzen wyko-
nywane sg wraz z badaniami oddzialywania obcigzen og
podmuchow. Jesli obcigzenia cyklu ,ziemia-lot” sg przylo-
7one w oddzielnych badaniach, to spowodowane przez nije
uszkodzenia zmeczeniowe winny by¢ dodane do uszkodzen
zmeczeniowych, spowodowanych obcigzeniami od podmu-
chow. Zaleca sie w celu uwzglednienia rozrzutu charakte-
rystyk zmeczeniowej trwalosci w stosunku do obcigzen
cyklu ,,ziemia-lot”, wprowadzi¢ wspolczynnik 3, a w celu
uwzglednienia réznic w stosunku do rzeczywistych warun-
kow obcigzen w czasie ruchu po ziemi od obcigzen éred-
nich, wprowadzi¢ wspoélczynnik 1,2. Przy tym obcigzenie
zmeczeniowe w czasie jednego lotu (pomnoZone przez
wspoOlezynnik niezawodno$ci — od obcigzen cyklu ,ziemia-
-lot”) bedzie réwne

~
(=}
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Qo

S~
N

)
~N

beslos¢ uszkodzen zmeczeniowych

S
o
S
o

8 10 12 1«
Predkosc podmuchow myfsek

TL 1464 R+

Rys. 6. Zmiana gestosci (intensywnosci) uszkodzen zmeczeniowych
w funkcji predkosci podmuchu: 1 — przypadek a, o, = 280 kG/cm?;

3
2 — przypadek b, o3 = 140 kG/cm?®
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Rys. 7. Zmiana gestos$ci (intensywnosci) uszkodzen zmeczeniowych
w funkcji zmiennych naprezen: 1 — przypadek a, oy =280 kG/cm
2 — przypadek b, o, = 140 kG/cm?
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Rys. 8. Krzywe naprezen i predkosci podmuchu, wywolujace

maksymalne uszkodzenia zmeczeniowe, w funkcji o;: 1 —w przy-

padku bpadan ze stalg amplitudg przyjmuje sie wiekszg z dwu
wielko$ci naprezen — 246 kG/cm? lub ag



gdzie: NG — wiclko$¢ zmecezenia (nisz-
czaca liczba cykli) odpowiedniego szcze-
golu konstrukcji w odniesieniu do obcig-
zen cyklu ,.ziemia-lot™.

Sumaryczne uszkodzenie zmeczeniowe
w czasie jednego lotu. pomnozone przez
wspolezynnik niezawodnosci, bedzie row-
ne

DvT 3,6

1.61 - 108 Ng

a odpowiedni bezpieczny okres eksploa-
tacji

liczba lotow
DvT 3.6

1.61+ 108 N

lub czas lotu
T

DVT 3.6
1,61 108 Ng

Jezeli badania pod dzialaniem obceigze-
nia cvklu ..ziemia-lot’ s3 wykonywane
wraz z badaniami oddzialywania olcig-
ze1 od podmuchoéow, to zmeczenie kon-
strukcji nalezy wyznaczaé¢ jak wskazano
nowyzej.

Ponizej podano wskazania doboru wiel-
kosci obcigzenia do badan zmeczeniowych
konstrukcji skrzydla samolotu transpor-
towego.

Jesli znany jest dokladnic ksztalt krzy-
wej zmeczenia dla jakiegokolwiek szcze-
golu skrzydla., to badania moga byé¢ prze-
prowadzone przy dowolnej wielkosci
obciazenia zmiennego. W praktyce jednak
ksztalt tej krzywej nie jest doktadnie
many. Dlatego tez wielkos¢ obcigzenia
przyjeta do badan powinna by¢ wyznaczo-
na tak, by blad zwigzany z przyjeciem
ksztaltu tej krzywej byl minimalny. Ce-
lowe jest, by obcigzenie to bylo bliskie do
obcigzenia. ktore wywoluje maksymalne
uszkodzenia zmeczeniowe.

Poprzednio w Anglii skrzvdia byly ba-
dane pod obcigzeniem 7,3%%0 obliczeniowe-
go obcigzenia statycznego wyznaczanym
na podstawie predkosci podmuchu 15,3 m/
fsek. Nastepnie zacz€to przyjmowac obcig-
zenie wywotane podmuchem o predkosci
3.06 m/sek przy Sredniej przelotowej
predkosci lotu. Obcigzenie wyznaczane
zgodnie z tvmi Kkryvteriami jest wystar-
czaigco bliskie do obciazenia, ktore wy-
woluje najwicksze uszkodzenia wiekszosci
samolotow transportowych, projektowa-
nyvch przy uwzglednieniu glownie wyma-
gan wytrzymalosci statycznej. Jednak dla
samolotow zaprojektowanychh na podsta-
wie zmniejszonych wielko$ci dopuszczal-
nych naprezen, dla zwiekszenia trwatosci
zmeczeniowej, obcigzenia wywolane po-
dmuchami o predkosci 3,06 m/sek moga
okaza¢ si¢ znacznie mniejsze od tych,
ktore wywoluja maksymalne uszkodzenie
zmeczeniowe.

Na rys. 6 i 7 dane sg krzywe ;miany
intensvwno$ci uszkodzen zmcczemoyvyc_h
w zaleznosci od zmiennego naprezenia
i predko$ci podmuchu dla (;lwu typowych
przypadkow: skrzydlo zapro,]ektlo'wane tyl-
ko dla warunkow wytrzymatosci §t?tycz—
nej i skrzydlo obliczone na zmniejszone
naprezenia dla zwigkszenia Frwaltosccg
zmeczeniowej Przy wykreslaniu y

Tabela 2

Obliczanie bezpiecznej trwatosci zmeczeniowej samolotu pasazerskiego $redniego zasiggu
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krzywych byla wykorzystania s$Srednia krzywa zmecze-
nia dla konstrukeji ze stopoéw lekkich. Dane przed-
stawione na rys. 6 wskazuja, ze w drugim przypadku dla
skrzydla, na ktérym wvodmuch o predkosci 3,06 misek wy-
woluje napregzenia 140 kG/cm?, obcigzenia od takiego podmu-
chu wyraznie roéznig sie od obcigzen wywolujgcycn maksy-
malne uszkodzenia zmeczeniowe. Procz tego, przy talz ma-
lym obcigzeniu zmiennym, krzywa zmeczenia ma wyraznie
maly kat nachylenia do osi i badania pod dziataniem po-
wtarzanych obcigzen o stalej amplitudzie, odpowiadaigcej
temu odcinkowi krzywej, moga da¢ znaczne bledy.

Na rys. 8 podane sa krzywe zmiany naprezen i predkosci
nodmuchu, wywotujacych maksymalne uszkodzenia zmecze-
niowe w zaleznoS$ci od naprezen wystepujacych od podmu-
chu z predkoscig 3,06 m/sek.

W praktyce nie zawsze mozna wybra¢ do badan obcig-
zenie wystarczajgco zblizone do obcigzenia wywolujgcego
maksymalne uszkodzenia zmeczeniowe, poniewaz przekroj,
w ktérvm powstaje zniszczenie oraz driataigce w nim na-
prezenia nie sg znane az do przeprowadzenia takich badan.
Dlatego zaleca sie przeprowadza¢ badania na ohcigzenie
nie mniejsze od tego, ktore wywoluje maksymalne uszko-
dzenie zmeczeniowe, przy czym to obcigzenie maksymalne
wyznacza sie wecdlug Sredniej krzywei zmeczenia dla na-
prezenia na powierzchni przekroju netto w miejscu, gdzie
z najwiekszym prawdopodobienstwem wystapi zniszczenie
zmeczeniowe (to 7znaczy w miejscu z najmniejszg powierzch-
nia przekroju poprzecznego). Dla konstrukcii ze stooow
lekkich iako dalszg granice zmiennego naprezenia w czasie
badan zaleca sie przyjmowaé¢ wielkos¢ 246 kG/cmz2, dlatego.
azeby nie trafi¢ na calkowicie poziomg cze§¢é krzywej
zmeczeniowej. ROwnocze$nie przy tym skraca sie czas ba-
dan (naprezenia wywolane podmuchem 2z predkoscig
3,06 m/sek sg w granicach 140—220 kG/cm?).

A wizsc obcigzenie zmienne, przyjmowane do hadan kon-
strukcji ze stopow lekkich, wybiera sie jako wieksze z dwu
nastepujacych:

1 — obcigzenie powstajgce przy spotkaniu z podmuchem
majacym predko$é 3,06 m/sek. przy S$rednie] przelotoweij
predkosci lotu i $rednim rozktadzie ciezarow ladunknu
i materialéw pednych,

2 — obciazenie wywoluigce na powierzchni netto prze-
kroiun novrzecznego naprezenia 246 kG/cm?2.

Jako Srednie obciazenie w czasie badann w obu przyrad-
kach przyjmuje sie réwne Sredniemu obcigzeniu w tvpo-
wym locie poziomym. Zgodnie z ustalong praktyka badany
zesno6l obcigza sie poczatkowo ¢silg rowng podwodjnemu
obhciazeniu w locie poziomym.

Ponizei podane sa przyklady wyznaczenia bezpiecznej
trwatosci zmeczeniowej skrzydel samolotéw transportowych.

1. Wyznaczenie bezpiecznej trwalosci zmeczeniowej samo-
lotu pasazerskiego Sredniego zasicgu, zaprojektowanego dla
warunkow wytrzymalosci statycznej.

Sredni czas trwania lotu przyjeto rowny 4 godziny.
Predko$¢ przelotowa na wysokoSci 6100 m rowna jest
370 km/godz. Predkos$¢ lotu i czas trwania lotu na poszcze-
g6lnych odcinkach trasy podane sg w tabeli 2. W tabeli
tej podane sg tez wielko$ci naprezen w najbardziej niebez-
piecznym przekroju skrzydia, wywolane obcigzeniami od
podmuchéw z predkoscig 3,06 m/sek. Naprezenia podane
sg dla powierzchni poprzecznego przekroju netto i wyzna-
czone sg z uwzglednieniem zmiany zginajgcego momentu
w locie.

Badania zmeczeniowe szeregu szczegdlow skrzydia bytly
przeprowadzone dla nastepujgcych obcigzen:

a — naprezenia od podmuchoéw przy Srednim naprezeniu
cyklu 985 kG/cm? 1 amplitudzie naprezenia zmiennego
246 kG/cm?. Srednia geometryczna wielko§¢ niszczgce]j liczby
cykli na podstawie wynikow szeSciu badan okazala sie
rowna 334 000;

b — obcigzenia cyklu ,,ziemia-lot”. Srednia wielko$é nisz-
czgcej liczby cykli tych obcigzen okazala sie réwna 200 000.
Srednia geometryczna wielko$é niszczgcej liczby cykli, prze-
liczona dla $redniego naprezenia cyklu 9812 kG/cm? réwna
jest 360 000. Odpowiadajgce temu naprezenie wedlug Sred-

niej krzywej zmeczenia rowne jest 281 kG/cm? (patrz
. . 246
rys. 4), a wspotczynnik T=2E=0’875' Wspb6tezynnik K

dla szeSciu probek rowny jest 1,45 (patrz tab. 1), a stad

T . . .
K = 0,6. Uszkodzenie zmeczeniowe wyznacza sie za pomoca
n
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odpowiedniej krzywej, przedstawionej na rys. 5. Uszkodze-
nie zmeczeniowe w czasie jednego lotu od obcigzen cyklu

,,zlemia-lot” réwne jest z uwzglednieniem wspdlczynnika
niezawodnoS$ci
1,2, 8
DG=—""-- =0,18- 10~
2€0 000

Wielko3¢ ta powinna by¢ dodana do uszkodzen zmecze-
niowych wywolanych obcigzeniami od podmuchow. W wy-
niku otrzymuje sie bezpieczng trwalos¢ zmgczeniows
2730 lotow 1lub 10 920 godzin.

2. Wyznaczenie bezpiecznej trwaloSci zmeczeniowej samo-
lotu transportowego z uwzglednicniem wymagan wytrzy-
matosSci zmeczeniowej.

Zalozono, ze samolot ten jest uzytkowany dla przewoze-
nia ladunkéw na nieduze odleglosci. Sredni czas lotu
30 min, przelot wykonywany jest w zakresie wysokosci
300—600 m.

W tabeli 3 podano wielko$ci naprezen, powstajace w usta-
lonym locie poziomym i naprezen spowodowanych podmu-
chami z predkoscia 3,06 m/sek.

Przeprowadzono hadania zmeczeniowe trzech typowych
nrobek, odtwarzajacych konstrukcje skrzydia. W czasie
tacan bylo wvrzylozone S$rednie obcigzenie (odpowiadajgce
ustalonemu lotowi poziomemu), ktére wywolywalo napre-
zenie 632 kG/ecm? 1 obcigzenie zmienne, wywolujgce napre-
zenie 246 kG/cm?2. Byly tez realizowane obcigzenia cyklu
,.ziemia-lot”. Srednia geometryczna niszczaca liczba cykli
obciazen od podmuchéw na podstawie wynikow trzech
badan okazala sie réwna 1,45°105. Wspétczynnik K, przy-

Tabela 3
Obliczanie bezpiecznej trwaloSci zmeczeniowej samolotu
transportowego kroétkiego zasiegu
= —m__nr I S 1
2 9% |
24
§ - 8&3 I |
by ) Nm_g
Stan lotu o < oTY,
] [ OO_‘
5] ™ Kefie)
~ = O o]
=3 471 N.~g
Zakres wysokosci m | 0-305 | 305-610| 305-0 |
Wysoko$¢ $rednia m 152 | 457 | 152 ‘
Predkos$¢ mierzona km/godz 298 | 330 330 =t
Predkos$é rzeczywista km/godz 298 | 340 336 Razem
Czas lotu na danym II .
zakresie wysokosci min i 3 | 22| 5 | 3min |
Dlugosé odcinka lotu km | 14,8 1255 | 21,7 168 km
Cze$¢é catkowitej odle- l |
gtosci lotu ~~ p  |o0,088 0,747 | 0,165 1,0 _
Naprezenie od pod- ' | |
muchu o predkosci .
306 mysek. | g KG/eMI| 455 | oy | 116 \
Naprezenie Srednie
w_locie poziomym _ % KG/cm® 632 | 632 | 632 |
Uszkodzenie zmecze- I :
niowe na 1,61-10% km |
Om = 915 kG/cm?
(patrz rys. 5) 0145 | 0.228 | 0,228 |
Wspotczynnik popraw- ‘ ‘
ki na wysokos$¢
(patrz rys. 3) h 5,0 2,0 | 50
e e -y o t) v ——— . |
O 0,692 ‘0.692 0,692 |
915 |
Sumaryczne uszkodze- ‘ r
nie zmeczenjowe od
podmuchéw na 0,0442 | 0,2350 | 0,1300 0,4092 |
1,61-10° km |
e —
LU - 0.8
Kp
Sumaryczne uszkodzenie zmeczeniowe na drodze 1,61 -10°km |
(z uwzglednieniem wspotczynnika niezawodnosci) 1,275 .- 0,4092 =
= 0,521.
Sumaryczne uszkodzenie zmeczeniowe w czasie jednego lotu
0,521 - 168 i . . . .
e % —5,47-107° (wplyw obcigzen cyklu ,ziemia-lot” uwzgled-
1,61 - 10¢
niono w czasie préb zmeczeniowych).
Bezpieczna trwato$¢é zmeczeniowa 18 300 lotéw lub 9150 godz.




=
K =0,8. Poniewaz w dalszym
n

przypadku w czasie badan byly przylozone takze obcigzenia
cyklu ,ziemia-lot’, w obliczeniach obcigzen tych nie nalezy
uwzgledniac. Bezpieczna trwalo$é zmeczeniowa konstrukeji
skrzydla tego samolotu okazala sie rowna liczbie 18 300
lotow lub 9150 godzin (patrz tabela 3).

jeto rowny 1,48, a wielkosé
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534.83

Hatas wywolywany strumieniem gazu spalinowego

(dokonczenie)

W cze$ci poprzedniej (zesz. 9—10) rozpatrzono niektore zagadnienia aerodyna-
miczne wyplywu z dysz samolotow odrzutowych gazu spalinowego z predkosciq
roddZwiekowa do o$rodka nieruchomego i zwigzane z tym zagadnienia akustyczne.

W cze$ci miniejszej podano kilka szczegdétéow informacyjnych,

dotuczaqcych wyply-

wu z dysz samolotéw odrzutowych gazu spalinowego o ponaddiwiekowych predko-
Sciach i zwigzane z tym zagadnienie akustyczne.

Halasy wywolywane przez strumienie ponaddzwiekowe

W lotnictwie z ponaddzwiekowymi wyplywami gazu spa-
linowego spotyka sie w silnikach odrzutowych przy zasto-
sowaniu dopalania, jak réwniez przy silnikach rakietowych.

W przypadku, gdy stosunek ciSnienia zewnetrznego do
ciSnienia w przelotni (koncowym odcinku dyszy wylotowej)
jest mniejszy od okreSlonej wartosSci krytycznej, to wyply-
wajgcy z dyszy strumien jest strumieniem ponaddzwieko-
wym. Strumienie ponaddzwiekowe charakteryzujg sie tym,
ze powstaja w nich fale rozrzedzenia i zgeszczenia, powo-
dujace zjawisko fal uderzeniowych. W okreSlonych wa-
runkach fale te wielokrotnie sie powtarzaja w miare
oddalania sie strumienia od dyszy wylotowej. Efektem
akustycznym fal uderzeniowych sg styszalne wybuchy
o roznych formach i intensywnos$ciach.

Jezeli dysza wylotowa jest w ksztalcie kanalu cylindrycz-
nego, to w przypadku przeplywu ustalonego w réwnaniu
ciggtosci przeplywu, posiadajgcym postac:

ouA=m [39]

wielkosci A i m sa stale (A — powierzchnia przekroju
poprzecznego dyszy, ktora moze by¢é zmienna na diugosci
dyszy, u — predko$¢, m — masa gazu przeplywajgcego
przez dysz¢ w jednostce czasu). Przez =zlogarytmowanie

i zrézniczkowanie rownania otrzyma sie nastepujace wy-
razenie:

[40]

n
N

Z teorii ilo$ci ruchu (pedu) dla jednorodnego przeplywu
ustalonego cieczy $ciSliwej w dyszy wiadomo, ze

9P 4w du =0 [41]
e
albo
2 = 2
U, —U
dp 2 _ [42]
P 2

Wstawiajac wyrazenie [40] do réwnania [41] uzyska sie:
u2 =] ip‘

do

d
Funkcja ?p_ jest funkcjg zmiennej »

[43]

i 0. Tunkcje te

4
mozna rozpatrywaé¢ jako predko$¢ krytyczng, z ktérg po-
winno nastepowaé rozprzestrzenianie sie malych zaklocen.

d
Wielkos¢ _dp mozna nazwac¢ predko$cig dzwieku, oznaczajac

ja literg a i wowczas

d

a= P [44]
de

Z roéznych prac doswiadczalnych wiadomo jest, ze spre-
zenie i rozrzedzenie gazu nastepuje na skutek zmiany
temperatury. Rozpatrujac tzw. gaz idealny albo gaz rze-
czywisty stwierdza sie, ze termodynamiczne charakterystyki
tego gazu sg okresSlone w pelni nastepujgcymi réwnaniami:

p=R-oT [45]
E=c¢,T [46)
c 2

p=—=1+— [47]
c n

v
gdzie:
p — cisnienie,
o — gestose,
T — temperatura absolutna,
R — stala gazowa,
E — energia wewnetrzna,

¢p i ¢y — jednostkowe pojemnosci cieplne odpowiadajgce
stalemu cis$nieniu i stalej objetosci,

n — liczba stopnia swobody molekuly gazu.

Dla proceséw izotropowych réwnanie stanu [45] moze byé¢
przedstawione w nastepujacej postaci:
—V =

PO = const. [48]
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Wstawiajac do rownania [48] wielko$é [44] uzyska sie:

a=]/v(f’-=|/v§T

[49]

Ze wzoru tego wynika, ze a jest funkcjg tylko tempera-
tury. Jezeli przez p, i o oznaczy sie odpowiednio absolutne
ciSnienie i gesto$¢ zahamowanego strumienia gazu, to
predkos¢ dzwieku bedzie rowna:

el

Za pomocg wyrazenia na predkos¢ dzwieku okre$lonego

[50]

wzorem [50] mozna przedstawi¢ w sposOb nastepujacy
rownanie energii

2 2 v —1 N

at = a2 W [51]

Rys.

15. Charakterystyki kierunkowosSci ogdlnego halasu

ktore okresla zmiane miejscowej predkosci dzwieku w za-
leznosci od predkosci przeplywu u.
Ze wzoru [51] uzyska sie rowniez nastepujgce wyrazenia:

B v —17] v—1
ez ()72 g7
Y1 e LT \p, d o e—1 ] Qo B

[52]
Vv
[53]

P=po|l————-—
( 2 d

Obecnie mozemy okresli¢c predko$é¢ przeplywu, odpowia-
dajaca miejscowej predkosci dzwieku. Zakladajgc w row-
naniu [51], ze u=a, przy v = 1,4 uzyska sie:

2
at=uy = —— 4y =0,913
]/v+1 d o

Wielko$¢ a* we wzorze [54] niektoéorzy autorzy nazywaja
krytyczng wielko$cig dzwieku. Odpowiednie ci$nienie przy
u = a powinno by¢ réwne krytycznej wielkoS$ci

[54]

v

pr=po (2 [55)
2
Wielko$¢ u osigga maksymalng warto$¢ dla p = 0.
Ze wzoru [53] przy » = 1,4 uzyska sie
2
Umax = T 0o = 2,236 ao [56]
»—1
Tak wiec przeplyw jest poddzwiekowy, jezeli
o<u<< C * 5%
U ap=a
v+1 ° (57]
i ponaddzwiekowy, jezeli:
— —
ax —]/ 2 % i 58
= u
v + 1 g »—1 % (&<l
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Bezwymiarowa wielko$¢, ktora charakteryzuje wplyw
$ciSliwosci, nazywa sie liczba Macha i okreS$la sie wzorem
U

M = : [59]

Liczba Macha dla przeplywu poddzwiekowego M <1,
a dla ponaddzwiekowego M > 1.

Niekiedy w literaturze spotyka sie jeszcze jednag bezwy-
miarowg wielko$¢, okre$long jako krytyczna liczba Macha
0 nastepujacej postaci:

u
M* = a [60]
Patwo mozna wykazac, ze:
ppoem ol e S D :
a**  (r— 1) M2+ 2 2
2M*2 2u?
2= et — N — [62]
w+1)— (— 1) M*> @+ a2 —(—1)u

v—1

ramnt [( o) *
B2 =t o —1 [63]

Zalezno$¢ pomiedzy cis$nieniem i predkoscig dla roznych
liczb Macha moze by¢ okreSlona ze wzoru [41], a miano-
wicie:

dp
W
d*p do dp u®
= S g =9 1———)=—
du® dp dp a*
<0 M<1
=gl —M)= = jezeli M =0 [64]
>0 M>1

Zalezno$¢ matematyczna pomiedzy ci$nieniem i prgdko-
Scig przeplywu podana we wzorze [64] jest przedstawiona
graficznie na rys. 16.

Punkt przegiecia krzywej przedstawionej na rys. 16 od-
powiada wartoSci M = 1. Ze wzoru [64] wynika, Zze odcinki
krzywej poiozone z prawej i lewej strony punktu przegie-
cia (M= 1), odpowiadajace przeplywowi poddzwiekowemu
(M < 1) i ponaddzwiekowemu (M > 1), posiadajg przeciwne
znaki.

Jak juz wspomniano, wielko§¢é halasu zalezy od stosunku
ciSnien p/po i jezeli p/po, < 1,89, to wowcezas przeplyw gazu
jest calkowicie poddzwiekowy, jezeli natomiast stosunek
P/Po > 1,89, to wéwcezas w obszarze mieszania sie strumie-
nia z otaczajagcym powietrzem istnieje miejscowy ponad-
dzwiekowy przeplyw i powstajg fale uderzeniowe.
W pierwszym wypadku halas wywolywany przez wyplywa-
jace spaliny sklada sie tylko z przypadkowych halasow
skladowych, wywotlanych tym strumieniem.

Po,
10 M=0
Strumien %
o8t poddzriekowy
06
N M=1(punkt preegiecia)
|
04} | "
' Strumien
{ PONQAdzZriekony
02} :
|
[
| / M=
o 0z 04 06 08 W

TL-19/5G RIS

Y Gra

Rys. 16. Wykres zaleznosci pomiedzy cisnieniem p i predkoscia U

przy wyplywie



A. Powell po raz pierwszy zwrocit uwage na to, se w wy-
padku drugim, dzieki mechanizmowi 1acznosci odwrotnej
wzajemne oddzialywanie wspomnianych fa] uderzeniowych
2 turbulencja, w strumieniu gazu w okre$lonych warunkach
mOZt‘.dOPTO"\adZI_C do wypromicniowania dodatkowei skla-
dowej hala§u. Dziatalnosé wspomnianego zjawiska rezonan-
sowego Posiada wplyw na intensywnoge wywolywanego ha-
tasu oraz na Jego czestotliwose.

Z licznych danych wynika, ze w strumieniach ponad-
dzwiekowych, a zwlaszcza w ponaddzwiekowych strumie-
niach rakietowych, nie jest zachowana zasada 6smej potegi
(moc akustyczna wypromieniowanego haltasu proporcjonal-
na do 0smej potegi predkosci wyplywu strumienia).

Przy omawianiu wyplywu poddzwiekowego stwierdzono,
7ze duza cze$¢ dzwieku wypromieniowana jest w odleglosci
szeSciu $rednic od dyszy wylotowej. Wypromieniowanie
dzwieku przez stref¢ polozong poza granicg dziesieciu s$red-
nic jest bardzo mate. Przy wypiywie ponaddzwickowym
zaklada sie, ze przede wszystkim hatas pochodzi od strefy
mieszania sie strumienia ponaddzwickowego z otaczajacym
go powietrzem, ktoéra lezy pomiedzy 20 i 40 $rednicami od
konca dyszy.

W oparciu o przytoczone wyzej zalezno$ci ci$nienia, moz-
na stwierdzi¢ istnienie zasadniczych roéznic pomiedzy cha-
raktervstykami rozprzestrzeniania sie¢ poddzwickowych i po-
naddzwickowych strumieni w obszarze poczatkowego prze-
kroju dyszy. z ktoérej nastepuje wyplyw strumienia, a mia-
nowicie:

a) w przyvpadku strumienia poddzwiekowego zmiana
cisnienia w otaczajgcym os$rodku, do ktérego wyplywa stru-
mienn. moze spowodowaé zmiane wewnetrznego przepltywu,
dlatego tez ci$nienie statyczne w plaszczyznie wyplywu jest
bardzo bliskie ci$nienia zewngtrznego,

b) w przypadku strumienia ponaddiwiekowego nie naste-
puja wspomniane zmiany przeptywu wewnetrznego
i w zwigzku z tym mozliwe sg istotne zmiany ci$nienia
statvcznego na odcinku od jgdra potencjalnego az do gra-
nicy strumienia gazu spalinowego.

Oznaczono przez p, ciSnienie w przekroju wyjSciowym
dyvszy. przez p, cisSnienie w otaczajacym osrodku, do kto-
rego wyvdostaje sie strumien spalinowy i przez p; ciSnienie
w srodkowej czesci strumienia spalinowego. Przy tak przy-
jetvch oznaczeniach nalezy rozpatrzyé, jak zachowuje sie
strumien wyplywajgcego gazu:

— Przypadek pierwszy p, > p,. Ma sie tu do czynienia
z wyplvwem ponaddzwiekowym o nadmiernym cisnieniu,
nazyvwanvm roéwniez wyplywem nierozszerzonym lub wy-
pivwera o niepelnym rozszerzeniu. Schemalycznie wyplyw
taki przedstawiono na rys. 17, na ktorym liniami przery-
wanymi oznaczono powstajgece w strumieniu fale rozrze-
dzenia, a liniami cigglymi fale S$ciskania. W rozpatrywa-

Am,ogfsra 3-0‘ U=0 o
BT, : . Strumienia
~ A
N L

M>1

-—XGranica
Ps strurmenia
Atrnosfera u =0;v=0

Rys. 17. Schemat plaskiego strumienia ponaddzwiekowego w osrod-
ku nieruchomym — wypadek niepeinego rozszerzenia (D1>D2)
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Rys. 19.

Schematy powstawania fal uderzeniowych w strumieniu
ponaddzwiekowym przy p, > P,

P >

Dysza
wylolowa

Pyp,~ ﬂi

Rys. ®0. Rozprzestrzenianie sie strumienia ptaskiego w spokojnym

powietrzu

nym przeptywie, ci$nienie p; w $rodkowej cze$ci obszaru
falistego osigga tym mniejszg wielko3¢, im wicksza jest
szerokos$¢ wyplywajgcego strumienia.

— Przypadek drugi p, < p,. Ma sie tu do czynienia z wy-
plywem ponaddzwiekowym do osSrodka z przeciwcisnieniem,
nazywanym rowniez wyplywem przeszerzonym. Schema-
tycznie wyplyw ten zilustrowano na rys. 18, z ktérego wy-
nika, ze poza przekrojem granicznym dyszy wylotowej po-
wstajg strome przyrosty cisnienia, odbijajace sie od grani-
cy strumienia w wigzki fal rozrzedzenia. Jezeli roznica cis-
nien p; i p; jest nieznaczna, to w wyplywajgcym strumieniu
obserwuje sie strukture periodyczng, przy czym diugos¢ fali
wzrasta w miare zwiekszania liczby Macha wyplywu stru-
mienia.

W zaleznos$ci od roéznic cisnien p, i p,, przeplyw strumie-
nia ponaddzwiekowego staje sie coraz bardziej skompbliko-
wanym zjawiskiem. Jezeli roznice tych cisnien sg nieznacz-
ne, to strumien wypltywajgcego gazu posiada prawie cha-
rakter periodyczny i fale uderzeniowe nie wystepujg. Jezeli
ci$nienie p, utrzymuje stalg warto$¢, natomiast cisnienie
p; podwyzsza sie, to poczgtkowo na granicy strumienia po-
wstaje fala uderzeniowa o ograniczonej diugosci.

Dalsze zwiekszanie wielkosci ci$nienia p; przy utrzymy-
waniu stalej wartosci ci$nienia p, prowadzi do wydluzenia
fali uderzeniowej, az do przeciecia sie jej z osig strumienia,
a przy dalszym zwiekszaniu cis$nienia p; — do przyjmowa-
nia réznych form przez powstajacg fale uderzeniows, przed-
stawionych na rys. 19.

Na rys. 20 przedstawiono przykladowo wykres charakte-
rystyk dla strumienia dzwiekowego z nadmiernym ci$nie-
niem. Mozna zauwazy¢ tu przede wszystkim, ze wypitywa-
jacy strumien pod wplywem ci$nienia zewnetrznego w osrod-
ku otaczajgcym ten strumien podlega miejscowemu rozsze-
rzeniu sie, w zaleznosci od przeptywu Prandla-Meyera. Przy
wyplywie strumienia z predkos$ciami poddzwickowymi
miejscowe rozszerzanie sie strumienia wystepuje dopoty,
dopodki cisnienie na granicy osrodka otaczajgcego i strumie-
nia nie stanie sie réwne. Uzyskiwane w ten sposob charak-
terystyki przecinajg sie wewnagtrz strumienia spalinowego,
rozszerzajac przeptyw do czasu ponownego osiggniecia prze-
ciwleglej granicy strumienia. Tu fale rozrzedzenia powinny
odbi¢ sie jako fale zgeszczenia, gdyz w przeciwnym wy-
padku na granicy strumienia cisnienie w otaczajacym osrod-
ku i wewnagtrz strumienia nie bedze réwne. Dlatego tez roz-
szerzajacy sie strumien gazu spalinowego wyrownuje sie
i z kolei zaczyna sie zwezaé, a granica tego strumienia
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przyjmuje ksztalt beczkowy, charakterystyczny dla ponad-
dzwiekowych i dzwiekowych dysz z nadmiernym ci$nieniem.

Predko$¢ ponaddzwiekowa wyplywu swobodnego stru-
mienia moze wykazywa¢ istotny wplyw na charakterystyki
rozprzestrzeniajgcych sie strumieni. Pod wplywem predko-
$ci ponaddzwiekowych w strumieniu odchylajg sie przepty-
wy wewnetrzne, doprowadzajac do powstawania fal ude-
rzeniowych na wyjsciu strumienia z dyszy oraz zwieksze-
nia miejscowego ci$nienia statycznego. Jak wynika z po-
wyzszego, ponaddzwiekowy wyplyw swobodnego strumienia

9.

Cisnienie 6’5%(&11%

zexnglrene p & of
Strumien o

Rys. 21. Rozprzestrzenianie sie strumnienia ptaskiego, w ktérym
M =2
powoduje zmniejszenie wielko$ci rozprezenia ciSnienia

w strumieniu oraz odpowiednie zmniejszenie wielkoS$ci

obszaru zajetego przez rozprzestrzeniajacy sie strumien
gazu.

Na rys. 21 przedstawiono wykres ponaddzwiekowego wy-
plywu swobodnego strumienia, z ktoérego widaé¢, ze cisnie-
nie wzdluz linii granicznej strumienia, rozdzielajgcej ota-
czajacy osSrodek od gazu spalinowego jest rézne dla obu
tych osrodko6w. Pomimo to, ze ci$nienie wewnetrzne w obu
przypadkach (rys. 20 i 21) jest jednakowe, ito z poréwna-
nia ksztaltow wyplywu strumieni wynika teoretyczny wplyw
przepltywu wewnetrznego o liczbie M=2 na charakterystyki
rozprzestrzeniania sie strumienia przy dwuwymiarowym
potencjalnym przeplywie.

Na rys. 17 — 21 granice wyplywajacego strumienia po-
miedzy otaczajacym os$rodkiem a gazem spalinowym, ozna-
czono pojedyncza linig. W rzeczywisto$ci przedstawiona gra-
nica strumienia jest warstwa bezpo$redniego mieszania sie
spalin z powietrzem.

Na podstawie wilasnych obserwacji personelu naziemnej
obstugi samolotow i pasazerow trzeba stwierdzié, ze perso-
nel ten jest zorientowany w granicach strumienia wyply-
wajgcego gazu spalinowego, gdyz z duzag latwosScig mozna
je zaobserwowat optycznie. Personel ten jest dokladnie
zorientowany o niebezpieczenstwie grozgcym ze strony spa-
lin pod wzgledem ich oddzialywania dynamicznego i ter-
micznego. Na podstawie obserwacji personelu obstugi na-

ziemnej nalezy stwierdzi¢, ze w zasadzie jest on catkowicie
niezorientowany o niebezpieczenstwie oddzialywania hatasu
wywolywanego przez te strumienie gazu spalinowego i co
gorsza, bardzo czesto przebywa on w strefach halasu onaj-
wiekszych poziomach natezenia, ktére pod wzgledem dy-
namicznego i termicznego oddzialywania spalin sg strefami
bezpiecznymi.

Wydaje sie, ze w oparciu o wyzej przytoczone wnioskij
nalezy wyznaczy¢ strefy na stanowiskach operacyjnych
przewidzianych do postoju samolotéow z pracujacymi silni-
kami, w ktorych przebywanie personelu obslugi naziemne;j
ze wzgleddéw zdrowotnych powinno byc surowo zaktronione,
Dla kazdego portu lotniczego nalezy opracowaé dokladng
instrukcje obstugi naziemnej samolotow, uwzgledniajacg
oprécz roéznego rodzaju zagadnien ruchowo-eksploatacyj-
nych, rowniez zagadnienia halasowe.

Dzieki wlasciwemu opracowaniu warunkow technicznych
pracy silnikéw samolotowych w poszczegdlnych miejscach
portu lotniczego, jak rowniez w poszczegélnych przypad-
kach ruchowo-eksploatacyjnych (np. zapuszczania silnikow,
start samolotu, kolowanie samolotu, przeglad silnikéw itp.),
wynikajgcych z przedstawionych wnioskoéw, mozna w bar-
dzo prosty spos6b doprowadzi¢ do ograniczenia halasu
w portach lotniczych.

Przytoczone wnioski sg bardzo istotne przy rozwigzywa-
niu zagadnien ruchowych na pitytach peronowych, przy pro-
jektowaniu stanowisk operacyjnych dla samolotéw na pty-
tach peronowych, przy ustawianiu samolotu na stanowisku
operacyjnym w stosunku do innych samolotéw i budynkow,
przy rozwigzywaniu zagadnien przej$¢ na plylach perono-
wych dla pasazeréw oraz obslugi naziemnej itp.
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Sprostowanie

W art. mgr inz. J. Perlinskiego pt. ,,Op6Znicnia wskazan
podstawowych pilotazowych przyrzadéw ciSnieniowych”,
trzeba wprowadzi¢ nastepujgce poprawki: w cz. 1 zesz.
11/63, str. 310 — wyrazZenie w nawiasie wzoru [20b] winno
mie¢ postat: V', —hpp:By; w cz. 11 zesz. 9/64, str. 236,
lewa szpalta, wiersz 27 i 28 od goéry — w nawiasie powinno
by¢: ,,w przypadku gdy Aco = (0Pco) 7 const ilo$¢ punktow

pomiarowych nalezy zwiekszy¢ do minimum szeciu”;

str. 236, lewa szpalta, wiersz 32, zamiast ,,filmowym” powin-

no by¢ ,filmowanym”; str. 241, tab. T. 12, w kolumnach

3—6 powinno by¢: ,,Jak w tabeli T. 11”7, str. 241, tytul tabeli
m

T. 13, w nawiasie powinno byé¢: tj. he = — 278 —;
se
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Konferencia Nauvkowo-Techniczna w Instytucie Lotnictwa na

temat ,,Miernictwo dynamicznych

wielko$ci mechanicznych”

Maj 1964

Uwagi ogelne

Miernictwo dynaa:icznych wielko$ci mechanicznych — to
jeden z dziaidbw metroiogii, przezywajgcy swoj okres burz-
11Wego rozwoju. Przyczyng tego stale wzrasta)gcego zainte-
resowania problemami pomiaru szybko zmieiiajgcych sig
wielkosci takich, jak naprezenia, drgania, predkosci i przy-
spleszenia w ruchu oonrolowym, momenty skrecajgce, cisnie-
nia, temperatury itp. sg dwa zasadnicze elementy: pier w-
$zZy — 10 rozwu) auiomatyzacji procesOw technologicznych,
wymagajgce] ciggitych pomiarow 1 kontiroli szeregu para-
nielfow W czasle pracy obiektu sterowanego, drugi — to
rozwo) konsirukecji maszyn o wysokich wskaznikach tech-
picznych pod wzgi¢dem jakosci, niezawodnosci i ekonomicz-
nose proaulceji, wymagajgcy nowych ukiadow pomiaro-
wych oraz rocnorodnej aparatury o bardzo wysokiej jako-
$cl, pewnosci pracy 1 aokiadnosci.

W 1ym wiasnie takcie, ze problem badania skomplikowa-
nych 1 odpowiedzialnych konstrukcj)i wkroczyl nie tylko do
instytutow i placowek naukowo-badawczych, ale takze do
piur konustrukcyjnych i laboratoriow zakiadow przemysio-
wych, upatrywac nalezy szerokie zainieresowanie tym spe-
cjalistycznymn dziaiem metrologii i w konsekwencji wzra-
stajaeym zapotrzebowaniem na metody i urzgdzenia pomia-
rowe.

taktem sprzyjajgcym rozwojowi tej galezi miernictwa
je2. rownolegly rozwoj metod, ukladow i przyrzgdéw wy-
korzystu;gcych znane opracowania z dziedziny miernictwa
elektrycznego i elektronicznego, ktore przeniesione w sfereg
miernictwa wielkosci mechanicznych pozwolily wyj$¢ na-
przeciw wzrastajgcych wymagan i sprosta¢ im.

Rozszerzajgcy sie kryg zainteresowanych miernictwem
cynamicznyen wielko$ci mechanicznych z jednej strony,
a brak szerzej dostepnej krajowej aparatiury pomiarowe)
i trudnosci dewizowe zakupu jej na drodze importu oraz
rozproszenie wysitkow w Kkierunku opracowan — z drugie]j
strony, wymagaly zorganizowania szerokiej dyskusji na tle
tematy, tak istotne i wazne dla niemal wszystkich dziedzin
techniki maszynowej w Kkraju.

Nie bylo rzeczg przypadku, ze wta$nie Instytut Lotnictwa
podjat inicjatywe zwotania konferencji poswieconej zagad-
nieniom miernictwa dynamicznych wielkosci mechanicz-
nych, przyjmujgc rownoczes$nie na siebie obowigzki organi-
zalora. Sprawy te najjaskrawiej wysiepujag bowiem w lot-
victwie, ktore wiedzie prym w postepie technicznym,

i w ktorym najweczes$niej zaistniala potrzeba mierzenia sze-
wielko$ci mechanicznych.

requ zmiennych

Cbhrady konferencji, ktore toczyly sie w dniach 21—23
maja br. poprzedzone byly diugim, bo przeszio rocznym
okresem przygotowawczym, koniecznym do tego, aby nie-
liczny zespOt organizatorow, rekrutujgcy sie w zasadzie
z pracownikow Zakladu Awioniki Osrodka Osprzetu Insty-
tutu Lotnictwa, moégl wykona¢ olbrzymig prace zapewnia-
jaca konferencji spelnienie stojgcych przed nig zadan.

Powodzenie konferencji, a wiec jej aktualnos¢, rzeczo-
wos¢ i uzyteczno$¢ dla uczestnikéw, przy tak szerokim
wachlarzu zagadnien, jakim jest miernictwo dynamicznych
wielko$ci mechanicznych, zalezalo od wielu czynnikéw, cza-
sem nawet o przeciwstawnych dagzeniach. Decydujgcym
{utaj czynnikiem powodzenia byla witasciwa organizacja
craz wyczucie najistotniejszych spraw nurtujgcych szerokie
grono uczestnikéw przy czesto réznych podejsciach do za-
gadnienia. Te elementy byly giéwnym, ambilnym dgzeniem
organizatorow.

Wartoge
przez uczestnikédw, przeszly oczekiwania organizatoréw, da-
jac im peilng satysfakcje i nagrode za wilozony olbrzymi
trud w jej przygotowaniu i przeprowadzeniu.

samej konierencji, jak i ccena jej przedicgu

Tematyka konferencji

Dyskutowane referaty i komunikaty obejmowatly naste-
pujace dziedziny miernictwa:

a. Elektryczng tensometrie oporowsg i jej zastosowanie do
pomiaru naprezen.

b. Metody i aparature elektroniczng do pomiaru drgan
mechanicznych.

c. Cyfrows technike pomiarowg w zastosowaniu do mier-
nictwa wielko$ci mechanicznych.

d. Urzadzenia elektroniczne do pomiaru liczby obro-
tow, predko$ci i przyspieszenia obrotowego.

e. Nowoczesne metody i urzgdzenia pomiarow zdalnych.

f. Aparature rejestrujgcg, stosowang przy pomiarach wiel-
kos$ci mechanicznych metodami elektrycznymi.

g. Pomiary momentéw skrecajgcych i obrotowych.

h. Pomiary cis$nien, przeptywoéw, wydatkéw cieczy i zu-
zycia paliwa plynnego.

i. Metody i aparature do pomiaru temperatur szybko
zmiennych oraz kompensacji bezwiadnosci cieplnej termo-
ar.
P Przy doborze tematéw 25 referatow i 15 komunikatow,
ktore mialy byé przedmiotem dyskusji podczas obrad, na-
lezalo sie kierowaé¢ pewnym kompromisem, aby ustrzec sig
badz jednostronnosci, badz splycenia tematu. Pamigta¢ bo-
wiem nalezy, ze uczestnicy tego rodzaju konferencji repre-
zentowali rozne specjalnosci. W konferencji brali przeciez
udziat zaréwno mechanicy, jak i elektronicy i to reprezen-
tujacy w swych pracach mocno zroznicowane zaintereso-
wania — od eksploatacyjno- i badawczo-pomiarowych do
bezposredniego opracowania i wykonawstwa aparatury.
Oczywistg jest rzeczg, ze tematyka konferencji musiala
uwzgledniaé¢ zainteresowania obu tych grup uczestnikow,
lecz jednocze$nie musiala sie strzec przed sprowadzeniem
dyskusji na waskie tory specjalistyczne, co byloby réwno-
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zfiaczne z wyeliminowaniem z kregu zainteresowanych
uczestnikéw spoza danej specjalnosci.
Ten kompromis, godzgcy zainteresowania wszystkich

uczestnikow konferencji, udalo sie organizatorom uzyskaé
kilkoma metodamai:

1) przez bardzo réznorodny przekrdj referatoéw i komuni-
katow, uwzgledniajgcy wszystkie glowne Kkierunki pomia-
row dynamicznych wielkosci mechanicznych,

2) przez tematyczne zgrupowanie referatow i komunika-
téow w poszczegoélnych dniach obrag, umozliwiajgce uczest-
nikom wybér najbardziej ich interesujgcych,

3) przez wczesniejsze, poprzedzajgce o okoio jeden mie-
sigc konferencje, wydrukowanie i rozestanie pelnych teks-
téw referatow i komunikatoéw. Pozwolilo to uczestnikom
na wnikliwe zapoznanie sie z poruszanymi zagadnieniami
poszczegdlnych dziedzin, a organizatorom na poswiecenie
catego czasu konferencji wylgcznie na dyskusje omawia-
nych tematoéow,

4) przez wczesniejsze przygotowanie koreferatéw opraco-
wanych przez specjalistow, poddajgcych krytycznej ocenie
tezy referatow bgdz je uzupelniajgce i jednocze$nie sta-
nowigce zapoczgtkowanie dyskusji.

Tak dobrana i1 usystematyzowana tematyka obrad przy
jej weze$niejszym opracowaniu i udostepnieniu uczestni-
kom sprawila, ze dyskusja byla bardzo ozywiona, rzeczowa
i konstruktywna, o czym $wiadezy ilos¢ 338 glosow w dys-
kusji.

B{isko 400 uczestnikéw konferencji z 75 zakladow prze-
myslowych i 43 placowek naukowo-badawczych znalazlo
w sali obrad wspélne forum wymiany pogladéw, podzielenia
sie zdobytymi doswiadczeniami, a takze krytycznej, lecz
kolezenskiej oceny osiggnie¢ poszczegdlnych placowek, pra-
cujacych nad zagadnieniami wdrazania miernictwa dyna-
micznych wielkosci mechanicznych w codziennej praktyce.

Oméwié szczegolowiej chociazby najciekawsze referaty,
bedgce przedmiotem obrad konferencji w ramach krotkiego
artykutu, przy ich bogactwie zagadnien — nie sposob. Za-
interesowanych czytelnikéw informujemy, ze Branzowy
Osredek Informacji Technicznej i Ekonomicznej przy Insty-
tucie Lotnictwa dysponuje jeszcze pewng iloscig egzempla-
rzy materialdw konferencyjnych. Réwnez materiaty pokon-
ferencyjne bedg do nabycia.

Wystawa aparatury pomiarowe)

W czasie trwania konferencji zostala zorganizowana
ekspozycja najnowszych opracowan Kkrajowych, aparatury
przeznaczonej do przeprowadzania pomiaréw dynamicznych
wielkosci mechanicznych. Ekspozycja ta miala do speilnie-
nia wielorakie zadania.

Przede wszystkim byla ona konkretnym uzupelnieniem
i ttem samej konferencji, a ponadto obrazowatla osiggniecia
poszczegbdlnych placéwek konstrukcyjno-badawczych i ich
mozliwosci rozwojowe.

Zorganizowanie wystawy tgcznie z konferencjg umozli-
wialo nawigzanie bezposrednich kontaktow i ewentualnej
wspolpracy pomiedzy rozszerzajgcym sie gronem potencjal-

KRO

m Ary Szternfeld — wybitny specjalista w zakresie kosmonautyki
i popularyzator astronautyki odwiedzil swe rodzinne miasto
Sieradz, gdzie spotkal sie z mieszkancami. Spoteczenstwo ofiaro-
wato uczonemu dyplom honorowego obywatela Sieradza. Spotkanie
z polskimi fachowcami i miodziezg miato miejsce w auli Uniwer-
sytetu Warszawskiego. Profesor wygtosil odczyt pt. ,,Spotkanie
ze ,,Wstepem do kosmonautyki”. Szternield urodzit sie w 1905 r.,
uczyl sie w Eodzi, a studiowal na Uniwersytecie Jagiellonskim.
W 1935 r. opuscil Polske i wyjechat do Zw. Radzieckiego; ,,Wstep
do kosmonautyki” ukazal sig w Moskwie w 1937 r. Powojenne
prace prof. Szternfelda mialy 60 wydan w 25 jezykach.

m Tegoroczny XV Jubileuszowy Lot Poludniowo-Zachodniej
Polski im. Fr. Zwirki zakonczyito zwyciestwo zatogi Aeroklubu
Slgskiego (II miejsce uzyskal Aeroklub Warszawski). Uczestnicy
chwalg coryginalnos$é¢ i atrakcyjnos¢é imprezy. Wprowadzone kon-
kurencje (loty w goérach i nawigacja nocna na dlugich trasach)
ocenia sie jako trudne, lecz wartosciowe i ciekawe.

m Piekne zwyciestwo odnidést przedstawiciel Polski J. Ziobro na
VI Miedzynarodowych Mistrzostwach Szybowcowych we Vrchlabi
w Czechostlowacji — uzyskujgc I lokate. W zawodach brato udziat
41 pilotdbw na szybowcach produkeji CSRS ,,Orlik”, w tym
10 pilolow zagranicznych, po dwoch — z NRD, Wegier, Builgarii,
ZSRKRR i Polski. Cztery dalsze miejsca uzyskata CSRS.

m W Szybowcowych Mistrzostwach Weggier zawodniczka
P. Majewska uplasowata sie na pigtym miejscu.
sprzet mistrzostw stanowily szybowce
i ,,Foka’” (8 szybowcow).

m A. Qankowska pobila w lipcu szybowcowy rekord s$wiata
przelatujac 625 km na trasie Krosno Odrzanskie Hrubieszow.

Prymat w tej konkurencji utracita pilotka radziecka, posiadaczka
rekordu na 608 km.

polska
Podstawowy
,,Mucha-Standard” (10)
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nych uzytkownikéw a placowkami badawczymi i wytwor-
cami, zgromadzonych jednocze$nie. Ma to tym wieksze zna-
czenie, ze informacja o pracach poszczegblnych placowek
i ich koordynacja ciggle jeszcze nie jest wystarczajgca.

Dodatkowym, ubocznym aspektem wystawy byla moili-
wo$¢é oceny opracowan krajowych i ich uzytecznosci. Wyra-
zone nieoficjalnie bgdz w wystgpieniach dyskusyinych glo-
sy ubolewania, ze demonstrowane eksponaty nie majg swe-
go odbicia w seriach produkcyjnych, wskazujg na fakt stale
rosngcego zapotrzebowania na aparature pomiarowsy, ktorej
charakter jest niemal calkowicie antyimportowy.

Ogoélem w wystawie wzielo udziat 11 instytucji, demon-
strujgc 66 roéznych aparatéw pomiarowych. W tym organi-
zatorzy wystawili 29 eksponatéw, dajgc najliczniejszy i naj-
szerszy profil opracowan.

Przy okazji konferencji i omawianej wystawy, organiza-
torzy przeprowadzili wsérod uczestnikow konferencji ankie-
te, ktora dala odpowiedz na pytanie, na jakie przyrzady
odczuwa sie najwieksze zapotrzebowanie.

Eksponaty przedstawione uczestnikom konferencji dowo-
dzg, ze istniejg mozliwosci potencjalne do opracowan apa-
ratury unikalnej, ktoéra przy odpowiedniej koordynacji
i stworzeniu zaplecza produkcyjnego bylaby w stanie unie-
zalezni¢ w powaznym stopniu rynek krajowy od importu
zagranicznego.

Whnioski konferencji

Uczestnicy obrad wysuneli nastepujgce wnioski:

1. Konieczno$é¢é powotania instytucji wiodgcej dla kcordy-
nacji prac w dziedzinie przyrzgdow badawczo-pomiarowych,
obejmujgce) grupe przyrzgdow do pomiaroéw dynamicznych
wielkosci mechanicznych.

2. Koniecznos$¢ opracowania zalecen dla unifikacji pod-
stawowych charakterystyk przyrzgdéw badawczo-pomiaro-
wych tego samego typu.

3. Koniecznos¢ zorganizowania maloseryjnej produkeji
przyrzgdow badawczo-pomiarowych w zakladzie specjalnie
do tego przystosowanym.

4. Nalezy jak najpredzej podjg¢ decyzje opracowania pro-
totypu oscylografu petlicowego na podstawie posiadanych
wzoréw (K-12-21, NEP lub innych) lub przez zakup licencji.

5. Nalezy rozpoczg¢ prace nad analizatorami wynikow
pomiaréw z mozliwoscig cyfrowej rejestracji wyniku
analizy oraz wspoélpracy z maszynami liczgcymi.

6. Koniecznos¢ stworzenia na wyzszych uczelniach wy-
dziatéw ksztalcgcych inzynierow pomiarowcéw, a wiec me-
chanikéw — znajgcych zasady elektroniki i elektronikéow —
znajgcych zasady mechaniki.

7. Konieczno$¢ periodycznego organizowania konferencji
na temat miernictwa dynamicznych wielkosci mechanicz-
nych w okresach dwuletnich.

* % *

Organizatorom tak wartosciowej konferencji naleig sie
wyrazy szczerego uznania.

NIKA

m W Erfurcie odbytly sie II Mistrzostwa NRD w Akrohacji Samo-
lotowej. Wzieto w nich udziat 23 zawodnikéw z NRD, Czechosio-
wacji, Wegier i Polski. Dwa pierwsze miejsca przyznano Czechom,
dwa drugie pilotom NRD, piate miejsce zajal nasz doskonaty
pilot Kasperek, 14 i 15 — Ackerman i Wiland. Druzynowo Polacy
zajeli czwarte miejsce na pie¢ startujacych zespolow.

m Dalekie miejsca uzyskane przez Polakéw w Erfurcie jeszcze
raz udowodnily, ze bez oparcia o wtasciwy 1 w niezbednej
iloSci sprzet nie mozna szkoli¢ pilotow i zwyciezac w akrobacji
samolotowej. Trzezwa ocena sytuacji spowodowata, ze zrezygno-
wano z wystania ekipy zawodnikéw do Hiszpanii na III Mistrzo-
stwa Swiata w tej dyscyplinie. Ta bolesna kapitulacja uprzytomni
moze czynnikom odpowiedzialnym za sport i przemysi lotniczy
w Polsce, ze zagadnienie jest problemowe i wymaga pospiesznych
i pozytywnych decyzji. Na marginesie informujemy, ze Czecho-
stowacja wysyta do Hiszpanii ekipe ztozong z 5 pilotow i pilotki.
m Komisja Szybowcowa APRL ustalila juz skiad polskiej repre-

zentacji na mistrzostwa szybowcowe S$wiata, Kktére odbedy sie
w W. Brytanii w maju — czerwcu 1965 r. W skiad ekipy wejda:
Fr. Kepka (Bielsko-Biata), E. Makula (Katowice), J. Popiel (Jele-
nia Gora) i J. Wroblewski (Bydgoszcz) oraz pilot rezerwowy —
J. Adamek (Warszawa). .

a Kadrze zawodnikow wyznaczonej na mistrzostwa swiata
w  W. Brytanii polecono zgrupowaé¢ sie w Gotartowicach (Ryd-
nicki Okreg Weglowy). Szyhowisko w tej miejscowosci bowiem
ma warunki klimatyczne podobne do panujgcych w Srodkowe]

Anglii. |
m W. Solezynski spadochroniarz z Wroctawia, zdobyt nowYy
rekord Polski (0,917 m) w skoku z 1500 m z natychmiastowym
otwarciem spadochronu. Trzej spadochroniarze jeleniogorscy Ustd-

nowili rekord Polski (5,55 m) w grupowym skoku w POWyZzel
konkurencji.



PROJEKTY
ODRZUTOWYCH SAMOLOTOW PASAZERSKICH
NA KROTKIE TRASY

W ostatnich miesigcach ujawniono istni
jektow odrzutowych
trasy.

Wymieni¢ tu nalezy przede wszystkim samolot Marcel
Dassault ,Mystere” 30, bedacy pochodnag samolotu stuzbo-
wego ,,Myst.ere” 20. Samolot ten, ktérego model pokazano
na ostgtniej wystawie w Hanowerze, ma byé budowany
wspélnie przez Francje i Niemcy (firma Siebel). Bedzie za-
bieral 40--44 pasazerdéw i latat na trasach o diugosci od
200 do ,1500 km. Wedlug najnowszych danych ,,Mystere” 30
~a by¢ napedzany dwoma silnikami dwuprzeptywowymi
Rolls-Royce RB.172-57 o ciggu startowym 2720 kG i jed-
rostkowym zuzyciu paliwa okolo 0,56 kG/kGh; maksymélny
ciag trwaly silnikéw wynosi 2400 kG. Na zyczenie silniki

A enie szeregu pro-
samolotéw pasazerskich na krétkie

moga by¢ zaopatrzone w odwracacze ciggu. Mowi sie row-
niez o zastosowaniu silnikow SNECMA M-45 ,Mars”. Wy-
miary: rozpieto§¢ 21,0 m; diugos$¢ 22,5 m; wysokos$é 6,6 m.
Ciezary: maksymalny ciezar catkowity 16500 kG; maksy-
malny ciezar przy ladowaniu 15700 kG. Osiggi: predkos¢
przelotowa 800 km/h na wysokosci 9150 m; zasieg (z pozo-
stawieniem rezerwy paliwa) z 40 pasazerami i z 900 kG
ladunku 550 km lub z 40 pasazerami i 225 kG tadunku
1000 km: diugosé¢ startu ponad 10,7 m przeszkodg okotlo
1200 m. Samolot pokazano na zdjeciu.

Podobny do samolotu ,,Mystere” 30 jest projektowany
przez firme Hawker Siddeley 35-+40-osobowy samolot
HS. 136.

Firma Short Brothers and Harland projektuje samolot
na 30 pasazer6éw. Do jego napedu majg stuzy¢ dwa silniki
dwuprzeptywowe Lycoming PLF1B-2 o duzym stosunku wy-
datkow (6:1) i ciggu 2360—2500 kG. Ciezar catkowity sa-
molotu, noszacego oznaczenie PD. 65, wynosi 14500 kG, cie-
zar handlowy 3175 kG, predko$é¢ przelotowa 650 km/h, pred-
ko$§¢ minimalna 100 km/h, zasieg okolo 800 km. Dzieki pod-
wojnym kotom moze korzysta¢ z nieutwardzonych pasow
startowych o diugosci 1100 m.

W ramach konkursu ogtoszonego przez FAA (Federal
Aviation Agency) amerykanska firma I.ear Jet Corp. opra-
cowala projekt samolotu na 23 pasazer6ow (plus dwie osoby
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zalogi). Do napedu samolotu — o oznaczeniu NMedell 28 —
przewiduje sie zastosowanie dwoéch silnikéw dwuprzeply-
wowych General Electric CF700-2B o ciggu 1900 kG. Uklad
samolotu jest konwencjonalny: dolnoptatowizc o lekkim
skosie skrzydtia, usterzenie w ksztaicie T, silniki zabudowa-
ne po bokach ogonowej cze$ci kadiluba. — Wymiary: roz-
pietos¢ 19,7 m; dilugos¢ 20,1 m; powierzchnia skrzydia
48,3 m?; wydluzenie skrzydla 8. — Ciezary: ciezar samolotu
pustego 5160 kG; maksymalny ciezar calkowity 10570 kG;
maksymalny ciezar przy lgdowaniu 10115 kG. Osiggi:
predko$¢ maksymalna 760 km/h na wysokosci 6100 m; eko-
nomiczna predkos$¢ przelotowa 520 km/h na wysokosci
6100 m lub 620 km/h na wysokosci 10 970 m; predkos¢ wzno-
szenia na poziomie morza 16,8 m/sek; putap praktycsny
11 280 m; diugo$c¢ startu ponad 10,7 m przeszkodg 880 m;
zasieg z maksymalnym ciezarem handlowym (2210 k&)
i z pozostawieniem rezerwy paliwa 1745 km.

Troche wiekszy od opisanych samolotow jest samolot Po-
tez 93 oraz samolot Boeing 737. Pierwszy ma ciezar catko-
wity 19400 kG, zabiera 50 pasazerdéw, a jego zasieg wynosi
okoto 1500 km; drugi samolot, Boeing 737, ma przewozi¢
54 pasazerdéw. Cba samoloty majg by¢ napedzane silnikami
dwuprzeplywowymi Rolls-Royce RB. 183 ,,Spey Junior”
o ciggu okolo 4000 kG. W.K.

UKONCZENIE BUDOWY PIERWSZEGO EGZEMPLARZA
SAMOLOTU XB-70

11 maja 1964 r. opuscit hale montazowg firmy North Ame-
rican w Palmdale pierwszy egzemplarz samolotu XB70-A,
budowanego poczatkowo jako bombowiec strategiczny
i ,,zdegradowanego” ostatnio do roli samolotu do$wiadczal-
nego, ktéry ma dostarczy¢ danych potrzetnych do rozwoju
naddzwiekowych samolotéw pasazerskich.

Samolot XB-70 jest nie tylko najdrozszym (koszt budo-
wy dwoch egzemplarzy wynosi 1,5 miliarda dolaréw), lecz
réwniez najciezszym samolotem §wiata — jego ciezar catko-
wity wynosi 238 000 kG. W samolocie tym po raz pierwszy
wykorzystano fale uderzeniowag do zwiekszenia sily no$nej —

predko$¢ powietrza w fali uderzeniowej powstajacej na kra-
wedzi gondoli silnikowej ulega zmniejszeniu z Ma =3 do
Ma = 2,3, co powoduje — w zwigzku z odpowiednim po-
tozeniem fali uderzeniowej — znaczny wzrost cisnienia pod
skrzydiem. Zwieksza sie dzieki temu doskonalo$¢ samolotu,
a tym samym zmniejsza sie zapotrzebowanie mocy i zwiek-
sza zasieg lotu. Konce skrzydia sg w locie odchylane do
dotu pod katem 65° w celu zwiekszenia statecznoéci kierun-
kowej. Pozwala to réwniez na zmniejszenie oporéw zwigza-
nych z wywazeniem samolotu, poniewaz przy odchyleniu
koncoéw skrzydila $rodek ciezkosci przesuwa si¢ do przodu,
co zapobiega jego wedroéwce przy naddzwiekowych predkos-
ciach lotu. Klapy na krawedzi splywu skrzydila stuzg row-
nocze$nie jako ster wysokos$ci, jako lotki i jako klapy do
ladowania. S3 one podzielone na sze$¢ segmentoéw, aby za-
pewni¢ réwnomierny rozkiad obcigzenn napedéw (dwa na
segment) i aby zwiekszy¢ pewno$¢ pracy sterow. Wychyle-
nia klap sg ograniczone do +30°.

Konieczne przy duzych predkosciach lotu i przy ladowa-
niu sily wywazajgce sg wytwarzane przez dodatkowe plasz-
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czyzny nosne umieszczone w nosowej czeSci kadiuba (ukiad
,kaczka”). Plaszczyzny te sa przestawiane w zakresle od
0 do -+6° a poza tym sg zaopatrzone w klapy wychylane
o 25° Kktore stuzg do wywazenia samolotu przy ladowaniu,
gdy wychylone sg klapy skrzydia.

W zwigzku z tym, ze przy predkosci Ma = 3 temperatury
konstrukeji dochodzg do 315 °C, do budowy samolotu zasto-
sowano gloéwnje stal nierdzewng (70%), a poza tym stal
narzedziowg (17%), stopy tytanu (9,5%0) oraz specjalne sto-
py niklu i kobaltu. Szeroko uzywano lutowane konstrukcje
przekitadkowe, a nitowanie zastgpiono spawaniem i zgrze-
wanriem.

Zabudowane na samolocie silniki General Electric YJ93-
-GE-3 (paliwo JP-6) nie przechodzitly préb w locie. Ograni-
czono sie do 4500 godzin préb na stoisku w warunkach na-
Sladujgcych rézne wysokosci i predkosci lotu i do 660 go-
dzin cigglej pracy w warunkach Ma > 2. Silniki pracujg
w zasadzie z dopalaniem rozwijajgc cigg 13600 kG — cigg
laczny 81600 kG, tj. 34% catkowitego ciezaru samolotu.
Stosunek ciggu do ciezaru silnika wynosi 6 :1. Temperatura
przed turbing jest o kilkaset stopni wyzsza niz w konwen-
cionalnych silnikach. Na chlodzone powietrzem topatki tur-
binowe zastosowano specjalny materiat. Trzy hydraulicznie
przestawiane plyty w kanale wlotowym gondoli silnikowej
regulujg wydatek powietrza i odprowadzajg na zewngtrz
warstwe przyScienng; polozenie poszczegdlnych fal uderze-
niowych jest regulowane otworami upustowymi na goérnej
powierzchni skrzydta.

Kabina zalogi jest chlodzona urzgdzeniem freonowym
oraz Scianami transpiracyjnymi. Nie sg potrzebne kombine-
zony ci$nieniowe i maski tlenowe. Urzadzenia hydrauliczne
pracuja przy temperaturach 330° i ci$nieniach 280 kG/cm?2
Napiecie sieci elektrycznej wynosi 440 V.

Golenie giéwne podwozia majg po cztery kota. Miedzy
kotami kazdej pary znajduje sie 20 tarcz hamulcowych.
»Pigte kolo” jest czeScig urzgdzenja zapobiegajgcego bloko-
waniu két przy hamowaniu. Opony Goodrich sg pokryte
odpornym na temperatury materiatem.

— Wymiary: dlugos$¢ 56,4 m; wysoko$¢ 9,1 m; rozpietosé
32,0 m; powierzchnia skrzydla ok. 565 m2 — Ciezary: cie-
zar bez silniko6w i wyposazenia ok. 57 000 kG; ciezar catko-
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wity 238 000 kG. — Osiggi: predkos¢ przelotowa 3200 km/h
na wysoko$ci 21000 km; predkosé¢ lgdowania < 280 km/h;
zasieg > 12000 km.

Przed préobami w locie, ktérych rozpoczecie bylo zaplano-
wane na wrzeslen, samolot miat by¢ poddany nastepujgcym
prébom naziemnym: proba obcigzen, préba drgan, badanie
urzgdzen ci$nieniowych i klimatyzacyjnych, badanie ukladu
napedowego, badanie przyrzadoéw, proby kolowania z ma-
tymi i duzymi predkos$ciami. Proby w locie s obliczone na
180 godzin. WK,

NOWE SMIGEOWCE NIEMIECKIE

Na ostatniej wystawie w Hanowerze pokazano modele
dwoéch nowych Smiglowcédw niemieckich. Pierwszy z nich —
piecioosobowy $miglowiec wielocelowy Boelkow Bo 105 —
jest zaopatrzony w wirnik, ktérego topaty sg sztywno za-
mocowane do piasty; konstrukcja topat wykazuje duzg ela-
stycznos¢ dzieki wykonaniu ich z tworzywa sztucznego.

~Wirnik jest obecnie poddawany systematycznym probom.

Do napedu Smiglowca sg przewidziane dwa silniki turbino-
we BMW 6022 o mocy 250 KM. Prototyp bedzie latat
w przyszitym roku.

Drugi Smiglowiec — dwuosobowy Dornier Do32Z — jest
rozwinieciem jednoosobowego $Smiglowca Do32. Dzieki skla-
danemu wirnikowi Smigltowiec jest przystosowany do trans-
portu na przyczepie samochodowej. Jako naped ma stuzyé

wytwornica powietrza BMW 6022L, ktéra doprowadza sprg-

zone powietrze do dysz na koncach lopat wirnika. — Cie-
zar nominalny 700 kG, udzwig 390 kG, predkosé maksymal-
wa 140.km/h, zasieg 300 km. WK
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