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POMOCE KONSTRUKTORSKIE ,,TECHNIKI LOTNICZEJ*

Materiaty stosowane w konstrukcjach lotniczych

Czes¢c XII

Stopy cluminium

(cigg dalszy)

Zebrali i opracowali mgr inZ. Andrzej Ciszewskt i mgr inz. Tadeusz Radomski

W biezqcym zeszycie podano dalszy ciqy danych technicznych
dotyczqeych stopow aluminium do przerobki plastycznej, produ-
kKowanych w Poisce, ZSRR i USA.

W tabeli 19 podano wtusnosci technologyiczne t gtowne zastoso-
wanie polskich stopow aluminiuvit do przerobki plastycznej. W ta-
belach 20 i 21 poduno wiusnosci fizyczne, mechuniczne i technolo-
wiczne, postaé, obrobke cieplng oraz zastosowanie niektorych ru-
dzieckich stopow tego typu!). Niezaleznie od danych tabelarycz-
nych, ma wykresach podano wlasnosci mechaniczne nielktorych
stopow rudzieckich w podwyiZszonych temperaturach.

Plaierowane wyroby ze stopow aluminiam oo

Tabele 22 do 25 obejmujq dane dotyczqce amerykanskich stopow
aluminium do przerobki plastycznej: tabela 22 — wyroby platero-
ware, tabelu 23 — wilasnndci fizyczne, tubela 24 — wlasnosci me-
chaniczne w temperaturze otoczenie i tabelu 25 — wtlasnosci
mechaniczne w temperaturach podwyiszonych.

Uwaga: kolejno$c¢ tabel ze wzyledow technicznych priestcwionu.

') Wg P. B. Michajlow-Michjejew: ,Sprawocznik mo mietalli-
czieshim matieriatam turbino- i motorostrojenia’, Moskwa 1961,

WtasnosSci fizyczne amerykarnskich Stopow
Tabela 23. aluminium do przerobki plastyczney.

Tabelo22. przerobki plastycznej produkowane w YSA.
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Mgr inz. HENRYK KRAJEWSKI

Niektére problemy niestatecznego spalania w komorze silnika rakietowego
na ciekly $rodek napedowy

cz. II

W pierwszej cze$ci artykutu omodwiono istote, rodzaje i przyczyny powstawania
zjawiska miestatecznego spalania w silnikach rakietowych na ciekty $rodek mnape-
dowy. W drugiej cze$ci przeprowadzono analize poszczegolnych rodzajow mniesta-
teczno$ci spalania, podajac kryteria, od ktoérych zalezy powstanie tego zjawiska

Najnowsze hipotezy i kierunki badan

Pomimo pewnych roéznic interpretacji okrazu fizycznego
omawianych réznych zakres6w niestatecznosci spalania
przez wielu autoréw na przestrzeni z goérg 20 lat, trzeba
podkresli¢ najnowsze tendencje zbiezne zaréwno u autoréw
zachodnich, jak i radzieckich. Chodzi o uwzglednienie
kinetyki reakcji, a przede wszystkim o interpretacje fizy-
ko-chemiczng niestateczno$ci spalania. O ile Mebus (1957)
problem zbyt upraszcza, budujac model mechaniczny drga-
jacy z dodatkiem tlumienia, a Crocco i Cheng (1956), cho¢
stworzyli model fizyczny zjawiska, ktory opisali nastepnie
ukladem réwnan roézniczkowych, nie dali jednak w swej
monografii wyjasnienia przyczyn fizyko-chemicznych po-
wstania niestatecznosci spalania, to w ZSRR Siemionow
i Zeldowicz, Todes, Frank-Kamieniecki, Szaulow, Lerner,
Pauszkin i inni oraz na zachodzie Summerfield, Carter,
Altman, Lewis i inni, a przede wszystkim Karman —
tworca aerotermochemii, ktoéra odegrala podstawowg role
w wyjasnieniu proceséw spalania i jej niestateczno$ci —
opierajg sie przede wszystkim na kinetyce reakcji?).

Ogolnie mozna podzieli¢ badania w zakresie statecznosci
spalania na trzy grupy kierunkowe:

1) badania, w ktorych drogg wykorzystania metody ma-
lych zaburzen analizuje sie stateczno$¢ frontu plomienia
w strumieniu laminarnym;

2) wplyw kinetyki na przebieg procesé6w chemicznych
w przypadku, gdy proces przyjmuje charakter periodyczny;

3) zagadnienia zwigzane z analizg statecznosci procesu
roboczego w silnikach, wigcznie z teoretycznymi i doswiad-
czalnymi badaniami, w celu wyjawienia przyczyn niesta-
tecznosci spalania i poznania wplywu oddzielnych czynni-
kow na stateczno$¢ procesu roboczego.

Ponizej omoéwiono wymienione kierunki.

Wykorzystanie metody matych zaburzen do analizy
statecznosci frontu plomienia

Przedstawicielami tego kierunku sg Laudau i Liwszyc.
Istota tej metody jest nastepujgca: w ukladzie xoy, gdzie
x normalna do powierzchni, a y styczna, rozpatruje sie
ruch plaski o skladowych predkosciach u i v, przy czym
parametry S$wiezego gazu oznaczone s3g indeksem 17,

1) Kinetyka reakcji lub kinetyka chemiczna jest to nauka o pred-
kosciach reakcji chemicznych. Jest tym rozdzialem chemii fizycznej,
na ktérym opiera sig nauka o spalaniu i rozchodzeniu plomienia.

a spalin — ,,2”. Na zasadniczy ruch niezaklécony naklada
sie male zaklécenie: p’, v’ ~exp[i(ky — wt)] i podstawia
sie do réwnan ruchu Eulera dla ruchu plaskiego:

a_v v 10dp

V= = m—

ou Odu
sl u
dx dy o dy

it odx

du__ 1opiv

v
0y o dx dy

i do réwnania cigglosci:
du dv

— 4+ —=9

dx Ody

Odrzucajgc czlony wyzszego rzedu, jako bardzo male,

otrzymuje sie:
au' ou'

1 dp’ av'
== G =2,
at dx

—()ax at

v

10dp'
T = =
dy

o 0y

(gdzie w predko$¢ strumienia), oraz
du v

— 0
ox oy

Warunki graniczne na powierzchni frontu plomienia
okre§la sie z warunkéw stato$ci stycznej skladowej pred-
koSci i rowno$ci ciSniedn z obu stron frontu oraz stad,
ze predko$¢ rozchodzenia sie plomienia jest stata i nie-
zalezna od zakldocen. Rozwigzanie obu réwnan z zastosowa-
niem warunkéw granicznych da réwnanie:

(— i) (w; + w,) + 21 w k w; wy, + k2w; w, (w; — w,) =0

W wyniku analizy Laudau otrzymal nastepujaca zalez-
no$c¢: gdy predkos¢ strumienia przed frontem plomienia jest
wieksza niz za nim, to jest w; > w,, to front plomienia
jest stateczny i odwrotnie, gdy w, < w, — front plomienia
jest niestateczny. Poniewaz p, < 0;, to z warunku cigglosci
wynika, ze w, > w,. Stad Laudau wywnioskowal o absolutnej
niestatecznos$ci frontu ptomienia. Ten paradoksalny wniosek
stal sie przedmiotem badan i zostal wykorzystany w teorii
spalania detonacyjnego. Zdaniem innych autoréw na cha-
rakter wynikéw analizy stateczno$ci frontu plomienia mu-
sialy mie¢ wplyw: uwzglednienie lepkosci skladnikow $rod-
ka napedowego, Srednica komory, krzywizna i grubosc¢
frontu. Poniewaz wyniki badan statecznos$ci frontu plomie-
nia, dokonane przez Eibindera i Jagodkina w oS$rodku lep-
kim i nieScisliwym daly wyniki sprzeczne ze sobg, uznano
na razie zagadnienie wplywu lepkos$ci oSrodka na statecz-
no$¢ frontu plomienia za otwarte.
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Wplyw Kkinetyki na periodyczny przebieg procesu
chemicznego

Jedng z przyczyn zachwiania statecznosci procesu spalania
jest przebieg zlozonych reakcji chemicznych. Szereg danych
do$wiadczalnych dowodzi, ze reakcje chemiczne — w pew-
nym zakresie parametréw — powodujg powstanie drgan
wlasnych. Takie zjawiska mogg sta¢ sie jedng z przyczyn
niestatecznosci spalania w silniku. Frank-Kamieniecki i Sal-
nikow przedstawiali rézne schematy kinetyczne przebiegu
dwoch kolejnych reakceji z rdézng zalezno$cig temperatur.
Badania wykazaly, ze taki dwustopniowy mechanizm reakcji
daje periodyczny charakter procesu.

Rozréznia sie drgania dwoch rodzajow:

a) czysto kinetyczne, zwigzane tylko ze zmianami kon-
centracji przejSciowych produktéw reakcji,

b) oscylacje termokinetyczne, zwigzane jednocze$nie za-
réwno z kinetyka reakeji, jak i z wydzieleniem i odpro-
wadzeniem ciepla. Nalezy nadmieni¢, ze drgania termokine-
tyczne — wedlug wszelkiego prawdopodobienstwa — zalezg
od predko$ci wydzielania ciepla na jednostke objetosci, 1o
znaczy natezenia cieplnego reakcji chemiczne].

Na przyktadzie NO, rozpatrzyé mozna najprostszy rodzaij
drgan termokinetycznych, to jest drgan, przy ktoérych
w reakcji bierze udzial tylko jeden produkt przejScio-
wy X — wedlug schematu

A—->X—>B

albo w danym przypadku:
vy v,

NO, - NO — N,

gdzie v; i v, sg to odpowiednie predko$ci przeksztalcenia.
W tym schemacie przejScie NO w N, przebiega w pod-
wyzszonej temperaturze. Istnienie takiego dwustooniowezo
spalania obserwowali Zeldowicz i Szaulow z jednym przej-
Sciowym produktem reakcji NO dla spalania najrrostszego
nitroestru CH3;ONO, oraz Nasirow i Szaulow dla spalania
mieszaniny N, i NO,.

Pelng ilustracje procesu przebiegu reakcji chemicznej daje
uklad dwoéch réwnan roézniczkowych: kinetycznego i ter-
micznego

- S KT X

— =i

dt
dT q aS
=T (T —To)
dt co cow

gdzie:
f — predko$¢ tworzenia sie produktu przejSciowe-
go X (lub NO) z wyjsciowego A (lub NO,);

K (T) — stata predkosci przeksztalcenia X (lub NO)
w produkty koncowe B (lub N,),

q — predko$¢ wydzielania ciepla, zalezna od pred-
kosSci ofektow cieplnych reakeji:
V, Vy
I\TO.; — NO + Q]; NO — Nz + Q2
o — wspoélezynnik oddawania ciepla,
T — temperatura reagujgcej mieszanki,
T, -— temperatura otoczenia,
Q.10Q, — efekty cieplne reakcji,
¢ — pojemno$¢ cieplna reagentéow,
S — powierzchnia zewnetrzna, przez ktoérg przecho-
dzi cieplo oddawane,
o — gesto§¢ mieszanki,

w — objetos¢ (ukladu hiorgcego udziat w reakcji).

Predko$eé drugiej reakcii bardziej zalezy od temperatury
niz pierwszej; dlatego tez, gdy wydzielanie ciepta w znacz-
nym stopniu zwigzane jest z drugg reakcjg, proces moze
przyjac¢ charakter drgan wlasnych. Nagromadzenie produk-
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tu przejsciowego NO moze spowodowaé wzmozenie wydzie-
lania ciepta, uwarunkowanego druga rgakc;a i wzros’t’ tem-
peratury. Ten wzrost temperatury zwxe_kszy p}'ec_lkosc Wy
datku produktu przej$ciowego NO bardziej anizeli pre‘dl?os(r
jego tworzenia i w ten sposo6b koncer}traCJa NO. zmniejszy
'sie, co znéw da spadek tempergtury_ltd. Ten hipotetyczny
obraz fizyczny potwierdzaja doc:ekgnlla mat_ematyczne. Przy
konkretnych zalozeniach o zaleznosci i k igq ’(’)d tempera-
tury i koncentracji mozna wyka,za(; mozhwpsc Qowstapla
drgan samowzbudnych. Uktlad omowwnyph rownan rozwig-
zal Salnikow, ktoéry dowiodl, ze w okreS§lonych warunkach
powstajg procesy periodyczne.

-

Analiza statecznosci procesu roboczego w silniku

Fublikacje wynikow prac duzej iloSci autoréw dowodza,
ze W tym Kkierunku poszio wielu z nich. Z powodu braku
miejsca pokazano ponizej tylko ciekawsze przyklady row-
nan roézniczkowych i wnioski z nich otrzymane, rezygnujac
z calego wyprowadzenia matematycznego.

a. Misse, badajac stateczno$¢ ptomienia, ulozy! nastepuig-
ce réwnanie przestepne:

Yyt —T)+ Ay (t — To) + By (t)=0

gdzie:
y () — matle odchylenie polozenia frontu plomienia.
1 D,
A= K’ ; K= ‘;LDp
gdzie:

D — funkcja zalezna od stanu fizycznego cieczy i pary;
indeksy: u — utleniacz,
p — paliwo
2L (L — 7y + x)

e K'x
gdzie:
r — promien kropli,
x (t) — odleglo$é¢ kropli paliwa od frontu plomienia,
L-x — odleglo$¢ kropli utleniacza od frontu plomienia,

I. — odleglto$¢ Srodko6w obu kropel,

T — czas opoOznienia odparowania;
Tu=qTp — qT

g — stosunek opoédznienia czasu odparowania utleniacza

do op6znicnia czasu odparowania paliwa.

Podobnie postepowal Wasiliew.
a mianowicie:

Wnioski byly zbiezne,

statecznoéé frontu plemienia zalezy od:

— stosunku promienia kropel skladnikéw Srocdka napedo-
wego,

— predko$eci gazu w przed- i u za frontem plomienia. Gdy
© = w oraz gdy u > w (front rozchodzi sie w sirone glowicy
wtryskowei), ma miejsce statecznos¢. Gdy u < w, plomien
jest zdmuchiwany potokiem gazowym — stateczno$ci brak,

— wzajemnego stosunku utleniacza i paliwa w gazach
przenikaigcych droga dyfuzji do frontu plomienia; gdy
stosunek jest stechiometryczny, ma miejsce stateczno$¢ spa-
lania (rys. 9).

h. W jednej z pierwszych prac, gdzie wykorzystano mys$l
o opdZnieniu procesow w KS w siosunku do procesow
w nrzewodach zasilajacych, Gauder i Friant zakladajg, zc
sktadniki $rodka napedowego, to jest paliwo i utleniacz,
spalajg sie w waskiej strefie, do czego niezbedny jest ve-
wien czas. Miedzy czasem zmniejszenia predko$ci strumie-
nia z wtryskiwaczy i czasem jej zmnieiszenia przy wyply-
wie z DW zachodzi op6zZnienie, co narusza statecznoS$eé.

Rownanie rézniczkowe ma postac:

dv’ , .
— + Ev=Cv' (t — 1)
at
gdzie: v — mate odchylenie predkosci od wartosci usta-

lonej,



E i C — wspoélczynniki rownania zalezne od predkosci,
ci$nienia, Srednicy i dlugosci przewodu.

Statecznos$¢ zbadano wykorzystujge kryterium Nyquista.

c. W przeciwienstwie do nich Summerfield badat paliwo
jednoskladnikowe z uwzglednieniem objetosci KS i bez-

wladnosci cieczy w przewodzie. Jego zalozeniem podstawo-
wym bylo to, ze predkos¢ masowa tworzenia spalin w chwi-
predkosci

li t jest rowna masowej wtrysku mierzonej

w [Ysek]

Wy

TL-iTE4 RQ

Rys. 9. u = f (a); predko$¢ spalin w funkcji stosunku skiadnikow

o 7 sek. weczesniej, gdzie T — czas opoéznienia. Celem usta-
lenia zaleznos$ci pomiedzy ciSnieniem w KS a wydatkiem
przez wtryskiwacze, Summerfield ulozy! réwnanie bilansu

energii przy zalozonych spadkach cisnien. Otrzymal row-
nanie analogiczne do wspomnianego w punkcie b, a wa-
runek stateczno$ci uktadu — w formie nieréwnosci:

Im C*L* 2Ap

DA R T b >

gdzie:

1 — dlugos$é przewodu zasilajgcego; A — jego przekroj;
m — wydatek masowy (predkos¢ masowa); pk—ciénie—
nie w KS;
Ap — spadek ci$nienia miedzy przewodem a KS;
R — stala gazowa, Tt — temperatura w KS;
C* — predko$¢ charakterystyczna; L* — dtugo$é charak-
terystyczna KS.

Wniosek Summerfielda byl prosty: rozszerzy¢ zakres sta-
tecznosci mozna drogg zmniejszenia strony prawej, to jest
Ap
dp, ——

lewej, wiec:
J € P

7, a zwiekszenia czlonow strony

objetosci KS, L* 1.

d. Wykorzystujgc zalozenie Summerfielda, Lee, Gore, Ross
analizowali uklad napedowy dwuskladnikowy, rozpatrujac
go jako wuklad regulacji automatycznej ze sprzezeniem
zwrotnym.

Postugujac sie funkcjami przestepnymi otrzymali rowna-
nie roézniczkowe przestepne zespolu napedowego. Podobnie
Sabersky, postugujgc sie rownaniem Summerfielda i row-
naniami ruchu Eulera, uwzgledniajgc S$cisliwo$é cieczy do-
konal analizy statecznosci ukladu. Badanie to wykazalo
mozliwos¢ powstania drgan wysokiej czestotliwosci.

e. Tischler i Bellman, analizujgc uklad jednoskladnikowy,
badali drgania wysokiej czestotliwo$ci, przyjmujgc glowne
zalozenie Summerfielda o op6znieniu ©@. Zestawiajac réw-
nanie bilansu masy dla KS, otrzymali réwnanie roézniczko-
we liniowe drugiego rzedu:

dzf (t) df(t)
———} B = — =
e o ol O I () ot M 0)=0

gdzie A, B, C stale, charakteryzujgce parametry geome-
tryczne silnika i parametry gazodynamiczne w warunkach
ustalonych.

Uzyskujac wyniki w postaci zaleznosci statecznosci uktadu
od czasu opdznienia @ i czestotliwosci w:

Aw? + C + cos w@ =0
Bw — sin w@ =10

zilustrowali wyniki wykresami na rys. 10 i 11.

f. W pierwszej tego rodzaju monografii (1956) Crocco
i Cheng dokonali analizy niestatecznos$ci silnikéw rakieto-
wych na ciekly s$Srodek napedowy — z punktu widzenia
hydrodynamiki, bez poruszania zlozonych zagadnien kine-
tyki proceséw w przypadku niskiej 1 wysokiej czestotliwos$ci
ukladéw jedno- i dwuskladnikowych. Zasadniczym ich za-
lozeniem jest mala amplituda jako wynik niestatecznosci
procesu spalania. Metoda ich jest nastepujgca: tworzg przy-
blizony model fizyczny, opisujgc go ukladem rownan roz-
niczkowych dla kazdego przypadku.

Do rozwigzania rownan i ich analizy stosujg czesto ele-
ment rachunku operatorowego (przeksztalcenie Laplace’a)
lub metode kolejnych przyblizen. Dla badania warunkow
(zakresoéw) statecznej pracy uktadu stosujg wylgcznie kry-
teria Nyquista i Satche. Podbudowujac teoretyczne wywody
matematyczne doswiadczeniami, to jest badaniami stoisko-
wymi, porownujg szczegélowo i oceniajg otrzymane wyniki.
Opisujgc wplyw poszczegdlnych parametréow roboczych
i geometrycznych silnika rakietowego na ciekly $rodek na-

£ A\ Y
: \
AA |‘ -
\
35 X
\
) obszar
\— slatecenosa
\ lteoretyceny)
:Q 50 o [} \‘ o ]
&  ° \ ¢ =254,
S \ W
3 \,\
= X
S N
5 2 Chele <
o |
\\
20 =
P
15
0 005 TL-17/64 R1O 0,0
Ceas :mozrernq (sek)
Rys. 10. o = fl (@); czestotliwo$s¢é w funkeji opoznienia @
35
I~
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w25
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: o
IS / -
N
S 20 #
P
15
2 15 18 2 4
wydatek ullernacza Zatzodsr:
Rys. 1. o= f2 (m); czestotliwos¢é w funkeji predko$ci wtrysku

utleniacza
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pedowy na zakres jego statecznej pracy, kre§la mozliwosci
oddzialywania w kierunku zapewnienia stateczno$ci.

g. Analizujgc krytycznie monografie Crocco i Chenga
w przedmowie do jej rosyjskiego wydania (1958) Szaulow
i Lerner podejmujg (1961) sami prébe — uwienczonga powo-
dzeniem —rozpatrzenia stateczno$ci procesu spalania w ko-
morze silnika rakietowego na ciekly $érodek napedowy
z punktu widzenia kinetyki reakcji chemicznych, opierajac
si¢ na wynikach prac w zakresie teorii spalania Siemiono-
wa, Zeldowicza, Frank-Kamienieckiego i innych. Praca po-
Swiecona jest zresztg spalaniu w komorach wymienionych
silnikow w ogdle. Rozpatrzywszy szczegbélowo zarO6wno pro-
ces przygotowania skiadnikow Srodka napedowego do spa-
lania, jak i sam proces spalania przez stworzenie modelu
fizycznego i opisanie go matematyczne oraz przeprowadziw-
szy analize samego frontu plomienia, pisza réwnanie za-
kresu ustalonego, przyjmujgc teorie dyfuzyjng spalania:

1 c*\* —Tpd
rl T —1l|=1—e
o

albo
1 —Tpd
— @-1p=1—-e "
il
. ‘p
gdzie: tpd="
Td
Tp — czas przebywania,

td — czas spalania w procesie dyfuzyjnym, turbulent-
nym (nazywajg go tez czasem spalania turbulent-
nego),

C — S$rednia koncentracja sktadnikow,

Co — poczatkowa koncentracja skladnikow

1 G
Co =y —: |y —ciezar wlasciwy gazu, n=—>
1+n G,

_ Frr pk g; (C* jest to tak zwana predko$¢ charakte-

c* G rystyczna, stanowigca Kkryterium pelnosci
spalania),

Ty C* \?
O=—-—=\—1)>s

T C,

q

a —_—a A

Cp - T,

(T, — temperatura poczatkowa, q— efekt cieplny reakcji).

Jest rzecza jasna, ze przy 7 = const. stosunek px do wy-
datku jest tez staly. Zmiana r4 spowoduje naruszenie sta-
teczno$ci procesu roboczego, ci$nienie w KS nie odpowia-
da G i pojawiajg sie drgania (rys. 5).

Analiza niestatecznosci niskiej czestotliwosci

Zasadnicze zalozenia:

— czas niezbedny dla przeksztalcenia skladnikéw w spa-
liny jest jednakowy dla wszystkich czastek: jest to czas
przeksztalcenia, powodujacy opodznienie procesow w KS
w stosunku do przewodoéw,

— spalanie jest dyfuzyjne,

— uklad dynamiczny silnika jest rozpatrywany jako uklad
regulacji automatycznej,

— temperatura gazu w KS jest stala i réownomierna oraz
nie zalezy od pulsacji ci$nienia.

Opierajac sie na tych zalozeniach, napisano réwnania:
komory spalania:

dp,,
K, Guirt —1)=pk + 1 —dt
c* v, - C*
gdzie: K, = ; T, =
Fkrg RTkarg
ruchu skladnikéw w przewodach:
de
paliwa: K, App =Gp + Op “at
G G,8, , 11
gdzie: K,= p; = p_p; p=—i;
24 Pp 92 gApp g 15'p
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utleniacza: K;Apy = Gu + @y =
au au bp 11,

gdzie: Ky=——— 60, =~ ; W 4
24p, 24p, g F,

Stosujgc metody rachunku operatorowego 1 szereg pize-
ksztalcen oraz podstawicn, otrzymuje sie rownanie:

ud+ Aut+ Bu +1=0
gdzie: u— pewna nowa funkcja.
u=f (K, K, Ki 0, 7) lub u=f (Ko, 0, 1)
K, (K; + Kj3) = Ko.

Stosujgc kryterium stateczno$ci ukladu Wyszniegradzkie-
go A-B=1 otrzymuje sie uklad stateczny, gdy A*B>1
i niestateczny, gdy A°-B<1.

Uwaga: stosujac szereg przeksztalcenn, podstawien
i zalozen, autorzy dochodza do warunku statecznosci Sum-
merfielda.

Zastosowany przez nich wspoéiczynnik wzmocnienia ukla-
du K, ilustruje najlepiej rys. 12 — Ko = @ (7).

NiestatecznoS¢ wewnatrzkomorowa

Jak juz bylo poprzednio wspomniane, jest to rodzaj
drgan niskiej czestotliwo$ci, ktore pojawiajg sie w KS
w wyniku wplywu na proces spalania czynnikow fizycz-
nych, jak ci$nienie i temperatura. Te drgania nie zalezg
od charakteru uktadu zasilania.

Jezeli wprowadzi¢ oznaczenia odchyiek masy gazu, cis-
nienia i wydatku:
M—M p—p_G—G

M D G

"= (1)
to poniewaz:

d dl .
&l C—D— @ i n = Selog. 1 ()
dt d log p

0
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Rys. 12. Zalezno§¢ wspoiczynnika wzmocnienia od czasu opéfnie-
nia. Granica statecznoSci uktadu



(gdzie m jest tak zwanym wskaznikiem wspoétdziatania)
rownanie bilansu bedzie:

1 d 1—n
~ 224 oW +et—n=0
n dt

wielko$ci krytyczne:

Van—1

—— 1
w*=l/2n—l At ————— [n-arctg
I/Zn—l —n

1
Analiza tych réwnan pokazuje, ze przy n < ; ukiad

jest zawsze stateczny niezaleznie od wartosci 7.

1
7| gdy n i

wzrost n daje destabilizacje; przy m > 1 uklad jest zdecy-
dowanie niestateczny.

Analiza niestatecznosci wysokiej czestotliwosci

Wychodzac z réwnan Eulera dla przypadku, gdy dyna-
miczne i termodynamiczne wielkosci strumienia sg funk-
cjami jednej wspélrzednej i czasu, sprowadza sie je oraz
réwnanie cigglo$ci do ukladu roéwnan roézniczkowych nie-
liniowych pierwszego rzedu z trzema niewiadomymi funk-
cjami v, p, o.

Ov  Ov _ 1 0p p
dx dx o dx
do dv do
— Y= — +tv—=0
at ¢ dx dx
Stosujac podstawienia:
—7 A v—o Av x
¢=¥=—#L;¥T=K = K= A=—
D ol [) [) L
. dz ..
rownanie na —dt_ przeksztalci sie:
il d
Mzt _Tp__ =1 _._9)-
P ot at
oraz
dgp dy
T .
P gt iy
3 v
gdzie: 1p=—7 M= _—
v a

Stosujac rachunek operatorowy (przeksztalcenie Lapla-
ce’a), w ktérym oryginaly przechodza w transformaty:

p —> 2
Yy —> w

w wyniku przeksztalcen otrzyma sie rozwigzanie dla wa-
runkéw poczgtkowych zerowych:

z=A,exp (M1p1s) + Ayexp (—M 1p A 3)

A,

w=—
M

A,
exp(M1pis) + ﬁexp(—Mtp}.s)

Rownania te sg analogiczne do sformulowanych przez
Crocco i Chenga, ktére byly uproszczone dla malych za-
kl6cen. Warunki graniczne mozna znalezé z zalozenia, ze
czas opOzZnienia

c
Ti= Y (c — stata)
Dy

przy matlych zakloceniach: M=M; x=0L.

Réwnanie charakterystyczne ma postac:

1—Bexp (@@)=M exp (—ea7) [1+ B exp (a0))

k—1 —
M

1+

B=
k—1 —
1——— M
2

O — czas charakterystyczny KS; 7 — czas op6znienia.

gdzie: a=1+iw;

T
Stateczno$¢ ukladu okre$lona jest warto$cig stosunku: _8

Kryterium statecznosci Szczotkina dla wysokiej czestotliwosci

Odcinek A—Z komory spalania (rys. 13) jest gieboko$cig
strefy spalania i jej wielko$§¢ okre§la sie czasem przebiegu
reakcji chemicznych. W przypadku zaklécenia w przekro-

0 A <
0 IA Z L1764 R13
Rys. 13. Schemat silnika. OA — strefa wymieszania; AZ — strefa

wtasciwego spalania

ju Z utrata stateczno$ci frontu ptomienia bedzie okre$lona
czasem przebywania 7,. Bedzie ona naruszona, gdy 7z > 7,
lub gdy w rezultacie zaklécenia czas reakcji chemicznej
lub w przyblizeniu czas opodzZnienia zaptonu wzro$nie o wiel-
ko§¢ rzedu samego opOznienia lub wiekszg, dowolne za-
klocenie da utrate statecznoS$ci:

E py —A4p\ k—1
— |1— >1
RT Pa k

gdzie:

k — wykladnik izentropy,
T — temperatura mieszanki,

Ap — strata ci$nienia wzdluz KS,
E — energia aktywacji,

D4 — ci$nienie w przekroju A.

Uwagi dodatkowe do metody badania statecznoSci

1. Rozpatrywanie ukladu napedu silnika rakietowego na
ciekly $rodek napedowy jako systemu regulacji automa-
tycznej jest w pelni uzasadnione, poniewaz zasadnicze pa-
rametry tego napedu stanowia — zgodnie ze schematem
a i b na rysunku 14 — uklad zamkniety z opé6zniajacym
sie sprzezeniem zwrotnym, dajacym w okre§lonych wa-
runkach naruszenie statecznosci.

3

aj | predkost cesnienie
spalarua WKS
| -
—_'_n-fliltl/ﬂlta'
[ - ]
b m My
) A P B In
TL-17/64 R .D"
Rys. 14. Schemat strukturalny silnika rakietowego na ciekly‘r

Srodek napedowy z jednokonturowym obwodem zamknigtym

Rys. 14 przedstawia najprostszy schemat strukturalny
silnika rakietowego na ciekly $§rodek napedowy z jedno-
konturowym obwodem zamknietym.

__ Pk — pk; wahania ci$nienia w KS (wychodzaca
= ~ wspoéirzedna ogniwa C i wchodzgca —
Pk ogniwa A).

Nk
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G.~G wahania wydatku jednostkowego w wy-

m= =5 __ISL pjku pulsacji ci$nienia w KS (dziala na
Gs ogniwo B).

wahania predkos$ci tworzenia sie gazéw

- Gk — Gki w KS w wyniku zmian wydatku sktadni-

Gk kow  $§rodka napedowego (wchodzaca
wspolrzedna zamykajacego ogniwa C).

Wypada nadmieni¢, ze zastosowanie w ukladzie systemu
regulacji automatycznej — jako $rodka zapobiegania pracy
niestatecznej — stwarza sytuacje, gdy obiekt regulacji jest
cze$cig uktadu regulacji.

2. Rozpatrywanie ukladu napedu jako uktadu dyna-
micznego w sposdéb omoéwiony w p.1 pozwala na zastosowa-
nie wszystkich tych kryteriéow statecznos$ci ukladu, ktoére
sg normalnie stosowane do badania statecznos$ci uktadu
regulacji automatycznej. Kryteriow tych jest bardzo du-
z0; mozna je tu tylko wymieni¢ dla ilustracji — bez oma-
wiania: algorytm Routha Schura, kryterium stabilnosci
Hurwitza, Routha-Hurwitza, Michajlowa-Leonharda, wy-
kresy Nyquista i Satche, Poincaré, Lapunowa i Wysznie-
gradskiego.

Oczywiscie, ze stosuje sie takie, czy inne kryterium
w zalezno$ci od wygody rozwigzania. O ile warunki po-
zwalaja, najwygodniejsze jest jednak zastosowanie kryte-
rium Lapunowa i Wyszniegradskiego.

3. Zaltozenie przez Szaulowa i Lernera statosci i réwno-
miernos$ci temperatury przy badaniu ukladu niskiej czesto-

tliwosci nie jest Sciste. Ilustruje to najlepiej wykres na
rys. 15.

Wplyw poszczegélnych parametréw roboczych i geometrycz-
nych na niestatecznoS¢ procesu spalania

W  wyniku przeprowadzonych dociekan teoretycznych
i badan praktycznych mozna ustali¢, jaki jest wplyw roz-
nych parametréw na stateczno$¢ spalania.

Wplyw na niestatecznoSé wysokiej czestotliwosci

a. Cisnienia i spadkdéw cis§nienia

CiSnienie w KS ma mniejsze znaczenie dla niestateczno-
Sci wysokiej czestotliwosci niz dla niskiej czestotliwos$ci.
Stopniowe zwiekszanie ciSnienia poprawia stateczno$¢ spa-
lania, ale nie zmniejsza czestotliwos$ci drgan, tylko ampli-
tude. W ten sposob istniejg okreSlone krytyczne wartosci
ci$nienia i wydatku, powyzej ktéorych spalanie jest prak-
tycznie stateczne. W ogéle wzrost cisnienia w KS i spadku
ciSnienia na wtryskiwaczach oraz w uktadzie zasilania obni-
za amplitude drgan, nie zmniejszajgc czestotliwoSci.

\‘Y 2
R <
Sy %

2
e >
X %

g 0

: B 2
: 2 o

X TL-17/64 RIS

Rys. 15. Rozkilad odwrotnosci temperatur

w KS. X — odleglosé
osiowa w kierunku DW; Y — L-lo* °K; Z — odleglo$é promienio-
T

wa w kierunku S$cianki KS (p = 30,2 atm.)
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b. Srodka napedowego!)

Zastosowanie skladnikéw o roéznym skladzie chemicz-
nym lub o réznym stosunku wagowym pocigga za sobg
zmiane lokalnej predkosci dzwieku w KS (ma miejsce
zmiana skladu spalin i temperatury w koncu spalania).
Wplyw ten jest nieduzy na czestotliwo$¢, natomiast ampli-
tuda drgan silnie zalezy od rodzaju $rodka napedowego.
Rodzaj $rodka napedowego 1i stosunek skladnikow ina
wplyw na 7—czas opodznienia i indukcje, ktéry ma bez-
posredni zwigzek ze stateczno$cig spalania.

c. Wymiarow KS: D—érednicy i L — dlugosci

L
W komorach spalania przy stosunku B>4 drgania cis-

nienia zaleza od warto$ci L. Co dotyczy czestotliwo$ci N,
to mozna przyjac¢, ze w dilugich KS iloczyn LN = const.
nawet dla réznych warunkéw pracy. Badania ONERA
i AGARD? wykazujg LN = const. nawet dla niestateczno-
Sci wysokiej czestotliwo$ci o duzej amplitudzie. W KS

L
0 stosunku; < 4 amplituda drgan jest zawsze mala i ma

ksztalt sinusoidy. W miare wzrostu L amplituda rosnie
i tworzy sie niestateczno$¢ wysokiej czestotliwosci z duzg
stromizng frontu, rosnacg wraz z amplitudag. Te drgania
odpowiadaja podluznemu rozprzestrzenianiu sie fali cis-
nienia.

W ogoéle wzrost objetosci KS dziata stabilizujgco.

Poniewaz z danych statystycznych wynika. ze wrrost
ciggéw i gabarytow komor spalania powoduje szvbszy
wzrost D niz L, w duzych silnikach drgania wysokiej cze-

stotliwo$ci sg zwigzane bardziej z D. Dla <3 i ND=

= const. amplitudy sg funkcjg D.

d Dyszy wylotowe]j

Jezeli zwiekszy sie przekroj krytyczny DW, to przy sta-
lym systemie wtrysku wydatek krytyczny wnraktycznie nie
zmienia sie, a ci$nienie krytyczne sie obniza.

Bardzo duzy wplyw na niestateczno$¢ wvsokiei czesto-
tliwosci ma ksztalt zwezajacej sie czeSci DW. Rozchodzgce
sie fale nie sa pochlaniane przez DW, ale odbijane od po-
wierzchni czeSci zwezajacei sie. Gdv jest ona dluga i ma
nieduzy kat przy wierzcrotku, amplituda drgan zmniejsza
sie, dysza dziala stalrilizujaco. Krétka, zwezaiaca sie czes¢
prawie calkowicie odbija wszystkiec mocne fale. Cze$¢ nad-
dzwiekowa DW nie ma wplywu na stateczno$¢ pracy sil-
nika.

e. System wtrysku

Rownomiernos$¢ rozmieszczenia wtryskiwaczv w glowicy
wplywa stabilizujgco. Zderzanie sie strumieni wplvwa de-
stabilizujaco. Powyzsze stwierdzenia ilustruja rvsunki 16,

17, 18, przy czym rysunki 17 i 18 dotycza niestatecznosci
wysokiej czestotliwosci.

Wplyw na niestateczno$é niskiej czestotliwo$ci
a) ci$nienia i spadkow cisnienia

Wplyw jest znaczny zaréwno ci$nienia w KS, jak i spad-
kow ciSnien na wtryskiwaczach. Wzrost cisnienia w KS

1) Dane dotyczgce wplywu srodka napedowego podawane przez
autorow sg skagpe i nie przekonywajgce: nie ma zwiazku z para-
metrami paliwa i utleniacza, a przyklady z bardzo malej masy
statystyczne] nie s3a miarodajne. Mozna siwierdzi¢, ze sprawa
wplywu rodzaju srodka napedowego na statecznos$¢ lub niestatecz-
nos$¢ spalania jest nadal otwarta. Zastosowanie bowiem niektorych
sktadniko6w na $rodsk napedowy jest tym ograniczone, ze nie
udaje sie zapewni¢ przy ich uzyciu statecznej pracy silnikow.

?) Office National d’Etudes et de Recherches Aeronautiques —

franc. osr. badan. Adivisory Group for Aeronautical Research and
Development — amer. osr. badan,



daje wzrost czestotliwo$ci drgan i spadek amplitudy. Przy 2500
wzrosScie spadkéw ci$nienia na wtryskiwaczach wzrasta \
czgstotliwos$é drgan. 2000 N

b) Srodka napedowego

Wplyw jego jest duzy; w pierwszym rzedzie zalezy on od
tego, czy skladniki sg samo- czy nie samozaplonowe,

— samozaplonowe daja wyzsze czestotliwo$ci i mniejsze
: 1000
amplitudy,
— niesamozaplonowe daja nizsze czestotliwosci i wieksze
amplitudy.

W ozd6le zastosowanie skltadnikow aktywniejszych che-
micrnie o wyzszej] temperaturze wrzenia sprzyja bardzie]j

statecznej pracy silnika — zwlaszcza przy rozruchu. \;&: \
Struktura molekularna skladniko6w ma wplyw na sta- 7!‘-&500 N
teczno3¢ poprzez czas opoOznienia i indukcji. Wzrost czasu ]
opoézirienia daje zmniejszenie statecznosci. é
=
Stosunek wagowy skladnikéw S$rodka napedowego mato %
wplywa na czestotliwo$¢. Natomiast obszar statecznos$ci 'g‘»
spalania zalezy od niego w duzym stopniu (rys. 25). O

W ukladzie p-m obraz bedzie nastepujacy: najnizszy
punkt ci$nienia krytycznego bedzie dla stosunku m stechio-
mectrycznego; ci$nienie ostro wzrasta w kierunku biednych N
micszanek, a lagodnie w kierunku bogatych.

¢) wymiarow KS

Czcstotliwosé drgan obniza sie ze wzrostem diugosci cha-

rakterystycznej L* i odwrotnie. Przy stalych p i Ap wzra- 00 . -
sta roéwniez amplituda drgan ze wzrostem L*. 0 30 50 100 ’Z(Z_:; 200
W ogdle wzrost objetosci KS dziata stabilizujgco. Powyz-
5z¢ St:WlCI'dZCnla ilustruja rysunki: 19, 20, 21, 22, 23, Rys. 18. Czestotliwo$¢ N w funkeji diugosci KS (dot. niestatecz-
24 1 25. nosci wysokiej czestotliwosci)
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Rys. 16. Wplyw wydatku i ciSnienia w KS na niestatecznosé¢ wyso- ap / G/Cm/
kiej czestotliwosci
Rys. 19. Zalezno$¢é czestotliwosci od spadku cisnienia na wtryski-

waczach
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Rys. 20. Zaleznos¢ czestotliwosci od cisnienia w KS
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W tabeli I zestawiono wplyw omoéwionych czynnikow
na stateczno$¢ spalania w KS.

Whnioski

Z wymienionych w ostatnim rozdziale punktéw wynika
jasno sposéb oddzialywania w kierunku unikniecia niesta-
tecznego procesu roboczego w komorze silnika rakietowego
na ciekly $rodek napedowy. Chodzi o zapewnienie takiego
zakresu parametrow roboczych i geometrycznych, ktory
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Rys. 21. Zalezno$¢é czestotliwosci od czasu opdZnienia
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Stosunek sktadnikow

Rys. 22. Zalezno$¢ czestotliwo$ci od wspoélczynnika stosunku skitad-
niké6w (p =15 atm, kwas azotowy + spirytus furfurylowy)
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Rys. 23. Zalezno$¢ czestotliwosci od diugosci charakterystycznej KS
(P =14 atm; kwas azotowy + spirytus furfurylowy)
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Rys. 24. Zalezno$¢ czestotliwo$ci od ci$nienia i diugosci KS (kom-
binacja skladnikéw jak na rys. 23)
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Rys. 25. Obszar stateczno$ci w zaleznoSci od ci$nienia w KS

i wspéiczynnika stosunku sktadnikéw $rodka napedowego

Tabela I

Zestawienie wplywu parametréw roboczych i geometrycznych
na niestateczny proces roboczy w KS

Wysoka czestotliwosé Niska czestotliwos$é
N = 600 +- 1200 i N > 1000 Hz N = 50220 Hz
B R A o b Para-
Sii’?; Parametry rzi?rl;r metry
geometryczne geome-
robocze 7 :oboc_ze_ i tryczne
£ p ¥
P v A | >4 LA N¢ | Pk A¥ N2 | v~ A
R Ap~r Nv¥ L*» N«
Ap A A ¥ G ) . o
B g <4 L7 A7 niestateczno$é
wewnatrzkomorowa
= n<% | mn=% | a>1
= < 3 v proces roces
D DA N stateczny n = 5 r?iesta-
niezalez- 2, T teczny
nie od « B
eliminuje mozliwos$ci niestatecznego spalania, albo tez

zmniejsza te mozliwo$¢é do minimum. Dzialanie idzie w kil-
ku kierunkach:

a) W}{bér przy projektowaniu wlasciwych parametréw za-
pewmgajacych prace stateczna. Nalezy podkre$lié, ze wybo6r
ten nie ‘zawsze idzie w parze z uzyskaniem najwiekszej
sprawnosci. Czesto w celu wygrania na statecznoéci robi
sig .ustepstwa na niekorzy$¢ sprawnosci spalania i pracy
silnika w ogoéle. Rzecz jasna, moina moéwié tylko o dobo-
rze pewnych parametréw lub tez o zaprojektowaniu zlozo-
nego systemu regulacji automatycznej;



b) przestrzeganie odpowiednich zabiegéw eksploatacyj-
nych (szczegdélowe omoéwienie wykraczaloby poza ramy te-
matu), majgcych na celu na przyklad zapobieganie wadli-
wej pracy glowicy wtryskowej lub usuniecie resztek sklad-
niké6w $rodka napedowego z KS przed powtérnym roz-
ruchem.
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Badania eksperymentalne przeptywéw hipersonicznych

CZ.

II

W cz. I, zamieszczonej w zesz. 12/64 ombéwiono podziat wurzqdzen badawczych do

badania przeptywoéw hipersonicznych, po czym przeanalizowano

dziatania.

Tunele krotkiego dzialania

Cel i ogé6lna zasada wszystkich tego typu tuneli jest
prosta. Chodzi mijanowicie o to, zeby na drodze mechanicz-
nej, elektrycznej, magnetoelektrycznej lub innych uzyskaéc
jak najwyzsze parametry spietrzenia gazu, a tym samym
mozliwie wiernie odtworzy¢ w komorze pomiarowej wa-
runki lotu rzeczywistego. R6znig sie te tunele gléwnie me-
todami, jakimi cel ten jest realizowany.

Istotng trudno$¢ w badaniach stanowi fakt bardzo krot-
kiego czasu dzialania tunelu, w ktérym okres ustalonego
przeptywu, niezbednego do dokonania pomiaréw aerodyna-
micznych, jest rzedu kilku do kilkunastu m sek. Wymaga
to niezwykle sprawnej elektronowej aparatury kontrolno-
-pomiarowej, impuls6w Swietlnych o wielkiej sile i kamer
do zdje¢ bardzo szybkich. Oczywiscie koszty tej aparatury
sg wysokie.

Rury uderzeniowe

W ubieglym 15-leciu najszersze zastosowanie w badaniach
gazodynamicznych przepltywoéw dysponujgcych bardzo duzg
energiag znalazly rury i tunele uderzeniowe. Mimo zZe pierw-
sze prace w tej dziedzinie byly prowadzone przez Berthe-
lota w 1878 r.,, a juz w 1899 r. Vicille wykazal przemiesz-
czanie sie fali uderzeniowej wzdluz rury, dopiero Reynolds
w 1943 r. zastosowal rure uderzeniowg do uzyskania fali
o okreSlonym natezeniu.

Najprostsza rura uderzeniowa, ktérej schemat, wykres
x, t oraz rozklad parametréw gazodynamicznych przed i po
przerwaniu przepony (t;) przedstawia rys. 10, sklada sie ze
zbiornika z gazem o wysokim ci$nieniu, ktéry nazywamy
gazem napedzajgcym i diugiej cylindrycznej rury z gazem
0 bardzo niskim ciSnieniu — zwany gazem napedzanym.
Obydwa gazy rozdziela przepona. Z chwilg przerwania jej,
ciSnienia dgzg do wyrdéwnania na drodze przemieszczania
sie fali uderzeniowej w gazie o matlej gestosci i fali roz-
rzedzeniowej w sprezonym oSrodku. Za falg uderzeniowg
tworzy sie obszar o stalych parametrach gazodynamicz-
nych, w ktéorym dokonuje sie pomiary. Pole to zamyka po-

tunele dtugiego

wierzchnia niecigglosci, w ktoérej przy tych samych cisnie-
niach i predkosSciach w polu 2 i 3 istnieje skok tempera-
tury i gestoSci, a co za tym idzie réwniez liczby Ma, Re
i entropii. Skok ten wynika z tego, Ze gaz po prawej stro-
nie jest ogrzany przejSciem fali uderzeniowej, natomiast
po lewej — fala rozrzedzeniowa oziebila go (zmiany para-
metréow przedstawione sg na rysunku). Poniewaz powierz-
chnia nieciggloSci przemieszcza sie wolniej niz fala ude-
rzeniowa, upraszczajac zagadnienie, mozna powiedzie¢, ze
im dluzsza rura tym diuiszy jest czas ustalonego przepty-
wu. Poniewaz przedluzanie rury ma szereg ujemnych
aspektow, opracowano inne metody (o ktoérych bedzie mo-
wa dalej) oparte na zjawiskach zwigzanych z interferencjg
odbitej fali uderzeniowej z powierzchnig niecigglo$ci oraz
przemieszczania sie fal rozrzedzeniowych, a umozliwiajg-
cych przedluzenie ustalonego czasu pracy urzadzenia.

Analize teoretyczng zjawisk zachodzgcych w rurach ude-
rzeniowych, jak i technike eksperymentu, znajdzie czytel-
nik w [10]7), [11], [12]. Artykul ogranicza sie tu jedynie
do oméwienia w sposob jak najbardziej ogbélny i uprosz-
czony tych czynniké6w i metod, ktére warunkujg otrzy-
manie jak najwyzszych liczb Macha fali uderzeniowej, liczb
Macha w przeplywie za falg oraz przedluzenia czasu pracy
urzgdzenia.

Mozna udowodni¢, ze dla bardzo wysokich stosunkéw
cisnien przed i za przepong liczba Macha fali uderzeniowej
okres§lona jest réwnaniem:
94 + 1
ya—1

Maﬂ/, = [1]

Ze wzoru tego wynika, ze dla uzyskania jak najwyzszych
liczb Macha powinno sie:

) W ksigzce tej czytelnik znajdzie wykaz literatury dotyczacej
tego tematu, obejmujgcy 777 pozycji.
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1) — stosowaé gaz napedzajacy o jak najmniejszym cile-
zarze molekularnym, zeby otrzymaé¢ mozliwie duzg wiel-
ko$¢ m,/my, czyli stosowaé gazy lekkie;

2) — gaz napedzajacy powinien by¢ podgrzany do wyso-
kich temperatur, zeby uzyska¢ duzg wielkos¢ T,/T,.

Z bardziej og6lnych analiz wynika, ze wzrost Maj uzyska
sie réwniez poprzez:

F
3) — zmiane S$rednic — F4 > 1,
1
4) — stosowanie techniki wieloprzeponowej [13],
5) — stosowanie gazu posredniczgcego, ktory rozdziela
gaz napedzajgcy od napedzanego.

Tabela 4 oraz rys. 12 przedstawiajg wielko$¢ May ygr, jakie
mozna uzyska¢, stosujgc sie do powyzszych wnioskow.

Istnieje caly szereg metod umozliwiajgcych uzyskanie
wysokich ci$nien i temperatur w gazie napedzajacym, mie-
dzy innymi: stosuje sie ogrzewanie elektryczne za pomocg
wyladowania luku elektrycznego w gazie lub spalanie mie-
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Rys. 10. Schemat rury uderzeniowej, wykres x, t oraz zmiany

parametrow wzdhuz dtugosci rury. Ud — fala uderzeniowa, p — po-

wierzchnia nieciggtosci, R — fala rozrzedzeniowa (¢ — czotlo,

t — tyl), 4,1 — parametry przed przerwaniem przepony w gazie

napedzajgcym i napedzanym, 2,3 —parametry przed i za po-
wierzchnig nieciggtosci

Rys. 11. Zdjecie rury uderzeniowej
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Tabela 4

Maksymalne wielkosci liczby Macha fali uderzeniowe]
(Py/P, >0 i Ty,=T)

|
I gaz a b ! ay m T =
T nap/mapedz. | ™ | ™ | ™ 2 b= '/ b == =
nap./napedz. | a, momy Ty ;‘E
| =]
pow/pow 28,95 | 28,95 | 1,404 | 1,404 1 6,16
HeIN., | 4,003 | 28,02 | 1,667 1,404 2,88 10,4
He/pow 4,003 | 28,95 | 1,667 | 1,404 2,93 10,6
He/Ar 4,003 | 89,94 1,667 | 1,667 3,16 12,7
H_)INI,, 2,016 | 28,02 ' 1,407 | 1,404 3,73 122;1
H, /pow I2,016 23,95 1,407 | 1,404 3,80 22,5
I/ Ar 2,016 39,94 1,407 1,667 4,09 26,8
26 ——
May -
o3l -3l ti Lo Jramm o8[%50 ™ 4 Jor
. ey ),f-j »
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N | 1]
#h— = —\ I g
T /‘V/
~1 < —
P s |
=l
= | |
1
[ | In
"0 72 w 0 BERIE W
TL 3464 R-12
Rys. 12. Porownanie roznych metod stosowanych do otrzymania

maksymalnych wartosci Ma; (dane teoretyczne dla powietrza jako

gazu napedzanego o0 y = 1,4 = constans i iy = T1)' (Stechiom.
O, —H, + 80% He)
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R_ys. 13.

Zaleznosé Maf w funkeji przylozonego pola magnetycz-
nego (dane teoretyczne)

szanek zlozonych z gazu lekkiego. Okazalo sie, ze najefek-
tywniejsze jest stosowanie mieszaniny H,, O, z 75% He.

Z technicznego punktu widzenia korzystniej bedzie ro-
zerwa¢ przepone zanim spalajgca sie mieszanka uzyska
maksymalne cisrienie, dzieki czemu utrzymuje sie przez
pewen czas stale ciSnienie. Tg metodg uzyskano Mas>2 50
i temperatury rzedu 16 800 °K. -

W technice bezprzeponowej wykorzystuje sie eksplozje
tadunku wybuchowego do wytworzenia silnej fali uderze-
niowej lub tez eksplozja ta napedza tlok, przed ktorym
przemieszcza sie fala. W wysokich temperaturach naste-



puje jonizacja gazu, a tym samym staje sie on o$rodkiem
przewodzacym. Mozna wiec zastosowaé pole magnetyczne
i na tej drodze uzyska¢ znaczne zwiekszenie liczby Majy.

Z uproszczonej analizy [14] wynika, ze:

as\2
Maf ~ | @4 [2]
dzi “ '
gdzie:
B 2
o, =2
87 py

Rys. 13 przedstawia wielko$ci liczby Macha fali uderze-
niowej w funkeji przylozonego pola magnetycznego dla
réznych stosunkéw ciSnien py/p,. Badania nad wysokoener-
getyczng plazmg poddang bardzo silnym polom magnetycz-
nym wchodzg juz w zakres techniki termonuklearnej.

Przeprowadzanie badan w rurach uderzeniowych ograni-
czone jest glownie przez bardzo krotki czas pracy urzgdze-
nia, wynoszacy dziesigtki milisekundy.

Z powyzszej analizy wynika, ze w tego typu urzadze-
niach mozna otrzymaé¢ bardzo duze liczby Macha fali ude-
rzeniowej. Niemniej jednak mozna udowodnié¢ teoretycznie,
ze liczba Macha w powietrzu za falg nie moze przewyz-
szy¢ wieilkoSci 1,89 (dla y =1,4), a dla gazu rzeczywistego
Ma ~ 3, czyli znacznie nizszych niz predko$¢ przemieszcza-
nia sie samej fali.

Nas glownie interesuje obszar za falg uderzeniowa, po-
niewaz w nim dokonuje sie pomiaréw i w zwiazku z tym
konieczne jest uzyskanie w tym polu znacznie wyzszych
liczb Macha.

Uzyskanie za falg uderzeniowg przeptywu hipersoniczne-
go mozliwe jest na drodze rozprezania gazu w dyszy nad-
dzwiekowej.

Tunele uderzeniowe

W roku 1851 Hertzberg zademonstrowal rozprezanie
w dyszy gorgcego gazu uzyskanego w rurze uderzeniowej.
Zjawisko to zastosowano w tunelach uderzeniowych.

Rys. 14 przedstawia schematy tuneli wraz z wykresami
x, t. Wychodzac z metod, jakie stosuje sie w celu sprezenia
gazu w rurze, tunele mozemy podzieli¢ na trzy grupy:

— bezposredniego rozprezania,

— odbitej fali uderzeniowej,

— powierzchni ciggtej?) lub stalych parametréow z po-
wierzchnig nieciggto$ci.

%) Brak jest okresienia w jezyku polskim: po rosyjsku okresla sie
jako metod sszytoj (ili soglasowannoj) kontaktnoj powierchnosti;
po angielsku — the tailored interface method.

T2 B4

Rys. 14. Schemat tuneli uderzenicwych z wykresami x, t, a —
bezposredniego rozprezania, b -— odbitej fali uderzeniowej, ¢ — po-
wierzchni cigglej z rozprezaniem nieustalonym i ustalonym (za-
stosowano dysze), Ud — fala uderzeniowa, p — powierzchnia nie-
ciggtosci, R — fala rozrzedzeniowa, Ud, — odbita fala uderze-
niowa, R1 — odbita fala rozrzedzeniowa, t — nominalny czas,

w ktérym mozemy dokonywaé pomiarow
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Rys. 15. Poréwnanie czasOw pracy roznych typow tuneli uderze-
niowych w funkcji May. 1 — bezposredniego rozprezania, 2 — odbi-
tej fali uderzeniowej, 3 — powierzchni ciggtej z rozprezaniem nie-
ustalonym, 4 — powierzchni cigglej z rozprezaniem ustalonym

W pierwszy przypadku (2.1) fala uderzeniowa przechodzi
przez rure i rozpreza sie w rozbieznej dyszy (jezeli Ma, jest
< 1 oczywiScie trzeba da¢ dysze de Lavala). Czesto na wej-
Sciu do niej stosuje sie drugg przepone w celu obniZenia
ci$nienia w komorze pomiarowej. Wadg tego typu ukladow
jest bardzo znaczny wzrost warstwy przySciennej, a stad
nieré6wnomierno$¢ parametré6w w obszarze komory pomia-
rowej i praktycznie bardzo krétki czas ustalonego prze-
plywu — rzedu utamka milisekundy.

Technika odbitej fali uderzeniowej (2.2). Fala zostaje
odbita od przepony zamykajgcei wejsScie do dyszy i spreza
ponownie gaz do bardzo wysokich ci$nien i temperatur.
W wyniku interferencji odbitej fali uderzeniowej z po-
wierzchnig nieciggto$ci, predkos$é¢ tej ostatniej maleje i dzieki
temu przedtuza sie czas przeplywu ustalonego. Przy stoso-
waniu tej metody ze wzgledu na wyzsze temperatury i ci§-
nienia nastepuje szybsza erozja dyszy, jak rowniez silniej-
sze sg efekty gazu rzeczywistego.

Modyfikacja techniki odbitej fali (2.3) uderzeniowej jest
metodg powierzchni ciggtej lub stalych parametréw z po-
wierzchnig niecigglo$ci. Polega ona na tym, ze wielkoS$ci
gazodynamiczne i konstrukcyjne w obszarze gazu napedza-
jacego i badanego sg tak dobrane, zeby parametry odbite]j
fali uderzeniowej bytly identyczne?) z parametrami nadcho-
dzgcej powierzchni niecigglo$ci. W wyniku spotkania nie
nastepuje odbicie fali uderzeniowej i w rezultacie maksy-
malny czas przeplywu ustalonego zalezny jest od nadej-
Scia fali rozrzedzeniowej (rys. 14c). Czas pracy poszczegol-
nych typéw tuneli przedstawiony jest na rys. 15.

Szeroki zakres uzyskiwanych liczb Macha, temperatur
i ciSnien powoduje, ze rury i tunele uderzeniowe sg bar-
dzo uniwersalnym narzedziem stuzgcym do prowadzenia
prac eksperymentalnych nad przeptywami hipersonicznymi.
Umozliwiajg one badania nad: warstwg przy$cienng, opty-
wem teponosych cial, strukturg fali uderzeniowej, zjawis-
kami elektromagnetycznymi w gazach, problemami dyso-
cjacji, jonizacji oraz relaksacji, ogélnie — nad okre$laniem
fizvko-chemicznych wtlasno$ci gazé6w w temperaturach od
pokojowych do rzedu 17000°K i parametrow aerodyna-
micznych.

%) Ostatnie badania wykazujg, Ze dopuszczalne sg pewne odchytki
bez istotnego wplywu na czas pracy i liczbe Macha fali uderze-
niowej.
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Do wad rur i tuneli uderzeniowych nalezy:
1 — kroétki czas pracy,
2 —mieszanie sie gazéw znajdujgacych sie w komorze wy-
sokiego i niskiego ci$nienia,
3 —spadek natezenia fali uderzeniowej wzdluz rury wy-
nikly ze zjawiska lepkos$ci. W rezultacie przy matych $red-
nicach trzeba stosowac¢ rury krotkie, a co za tym idzie —
dysponuje sie krotkim czasem pracy.

Spadek ten zalezy miedzy innymi od natezenia samej fali
(im wieksze, tym silniejsze tlumienie), od wielkosSci P,
i gtadkoS$ci rury.

Tabela 5 podaje przykladowo dane jednego z tuneli ude-
rzeniowych os$rodka CAL 19, przedstawionego na rys. 16.

Tabela 5
Wymiar komory v Py Tg t
pomiarowej Ma |(msek) - Gaz m sek
{cm] (ata) K
28 X 35,6 6—18 | 2000— do 1800— H2 3,5—6,5
—3200 2000 —4200 H

Rys. 16. Tunel uderzeniowy os$rodka CAL. 1 — komora niskiego cis-

nienia, 2 —druga przepona, 3— dysza naddzwiekowa, 4 — tlumik,

5 —przewody do odsysania warstwy przysciennej, 6 — komora po-

miarowa, 7 —komora proézniowa, 8, 9 — przewody ukltadow proéznio-
wych (I i II stopien), 10 — $Sciana tylna

Tunele wyltadowania iskrowego

Zasada dzialania tych tuneli jest dos¢ prosta. Gaz znaj-
dujacy sie w zbiorniku pod wysokim ci$nieniem oddzielony
jest przepong od dyszy rozprezajacej, komory pomiarowej,
dyfuzora i ukladu prézniowego. Wyladowanie elektryczne
na koncach elektrod podgrzewa i spreza— przy stalej obje-
toSci — gaz do bardzo wysokich ciSnien i1 temperatur.
W tym momencie nastepuje przerwanie przepony i gaz roz-
preza sie w dyszy, uzyskujac w komorze pomiarowej liczbe
Macha rzedu 15—27. Okres ustalonego przeplywu, w kto-
rym mozemy dokona¢ pomiaréw aerodynamicznych wynosi
okolo 20—100 m sek przy temperaturach spietrzenia do
8000 °K. Rys. 17 przedstawia schemat tunelu wyladowania
iskrowego oraz rysunek komory lukowej. W tunelach tego
typu stosuje sie komory do ci$nien okolo 4000 ata, z ciSnie-
niem w komorze prézniowej okolo 0,01 mm Hg. Energia
stosowana do wzbudzenia luku 10—10% dzuli gromadzona
jest za pomocg zespolu kondensatoréow lub przez duzg cew-
ke indukcyjng, pobierajaca energie z generatora wielko-
pradowego.

Wady tych tuneli — obok kroétkiego czasu pracy — spro-
wadzajg sie do omowionych juz przy analizie tuneli plaz-
mowych, a wiec — zanieczyszczenie strumienia elementami
topigcych sie elektrod i erozjg dyszy. Problem zmiany skla-
du chemicznego gazu zostal rozwigzany w osrodku AEDC
w ten sposéb, ze zastosowano azot zamiast powietrza, a za-
nieczyszczenia wynikle z erozji elektrod i dysz — przez
odpowiedni dobér materialow, konstrukcje komory lukowej,
ksztalt elektrod oraz skroécenie czasu pracy luku niezbed-
nego do ogrzania gazu. Dzieki temu uzyskano bardzo istot-
ng poprawe w stopniu zanieczyszczen gazu elektrodami
z 3% do 1,5% oraz znacznie zmniejszono rozbiezno$é¢, jaka

#) W CAL zbudowano tunel

uderzeniowy o czasie pracy od
2—15 sek.
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Rys. 17. Schemat tunelu wyladowania iskrowego i komory tuko-

wej. a. Tunel. 1—wlot gazu, 2— elektrody, 3— komora lukowa,
4 — przepona, 5—dysza naddzwiekowa, 6— komora pomiarowa,
7 —model, 8 —dyfuzor naddzwickowy, 9 — zbiornik prozniowy.

b. Komora tlukowa. 1— izolacja nylonowa, 2 — pret z Cu, 3 —Kkor-
pus stalowy, 4 —izolacja z mikarty, 5-— pierScien z Be-Cu, 6 — ano-
da miedziana, 7 — przepona, 8 — miernik cisrienia, 9 — dysza z wy-
kladzing tungstemows, 10 — przewdéd doprowadzajacy gaz, 11 —izo-
lacja, 12 — katoda tungstenowa, 13 — plyta przegradzajgca

Rys. 18. Zdjecie tunelu wyladowania iskrowego osrodka AEDC

Tabela 6
p \ Kom. t
Osrodek Ma | (kG/cm?) T °K Moc | pom. | gek |
(cm) |
AEDC <18 ‘ 4200 \ < 6000 120 | 0 40,7| ~ 40 |
AEDC | <22 | 21000 | <5000 | 10.10° @127 ~ 100
| MAC | 10—27 | 700—7000 | 2000—8000 | 10.10° |()127 |

istniala miedzy teoretyczng a do$wiadczalnie okre$long
wielko$cig strumienia cieplnego (z réznic rzedu 60—160%
przy starym ukladzie, do okolo 20°% przy nowym — co
jeszcze raz dowodzi konieczno$ci bardzo skupulatnej anali-
zy wplywu zanieczyszczen).

Tunele wyladowania iskrowego znalazly szerokie zasto-
sowanie przy badaniu oplywu teponosych cial, okre$laniu
wspolczynnik6w aerodynamicznych oraz badan nad war-
stwa przysScienng w warunkach lotu z duzymi predko$ciami.

Szczegblnie szerokie prace w tego typu tunelach prowadzi
sie w AEDC i MAC. Zaletg ich jest do$¢ szeroki zakres
odwzorowywanych parametréow lotu rzeczywistego.

Tunele z ruchomym ttokiem
Tunelami, ktérych czasy pracy sg znacznie dluzsze od

omowionych, sg tunele z ruchomym tlokiem [16]. Schemat
tunelu wraz z wykresem t-x ruchu ttoka przedstawia

1) przewidziane rozwojowo do 7000 i @ 254 cm.



rys. 19. W zbiorniku zgromadzony jest gaz pod wysokim
ciSnieniem, oddzielony przepong od tloka i rury z powie-
trzem o niskim ci$nieniu. Po przerwaniu przepony (na dro-
dze mechanicznej lub elektrycznej) sprezony gaz napedza
tlok, przed ktérym tworzy sie fala uderzeniowa. Kilkakrot-
ne odbicie fali od przepony znajdujacej sie na wejsciu do
dyszy i od tloka spreza gaz do bardzo wysokich ci$nien
i temperatur. Przy odpowiednio wysokim ci$nieniu peka
druga przepona i gaz poprzez stozkowa dysze naddiwieko-
wg dostaje sie do komory pomiarowej, a stad przez dyfu-
zor naddzwiekowy — do zbiornika prézniowego.

Tlok, po zatrzymaniu sie w chwili wyréwnania ci$nien
po obu jego stronach, w miare wyplywu gazu przemieszcza
sie w kierunku gardla dyszy.

i i
| 1
‘5 f
[ -~
37
G | o
p X
113564 R-15

Rys. 19. Schemat tunelu hipersonicznego z ruchomym titokiem oraz

wykres x, t. 1— rura niskiego cisnieria, 2-— przepona, 3 — ttok,

4 — zbiornik wysokiego ci$nienia, 5 — przepona, 6 — dysza, 7 — komo-

ra pomiarowa, 8 —dyfuzor naddiéwiekowy, 9 — zbiornik prézniowy.

t — ustalony czas pracy, tl—oscylacje ttoka, ta—odbicia fali ude-

rzeniowej, R — fala rozrzedzeniowa, Ud —- fala uderzeniowa, Udl—
odbita fala uderzeniowa, Tt — ruch ttoka

Rys. 20. Zdjecie turelu z ruchomym ttokiem osrodka NOL

Czas pracy tunelu moze byé okreSlony réwnaniem
m
t=—— [3]
0x Ve Fy

gdzie m, —masa powietrza w rurze niskiego ci$nienia;
waha sie ona dla réznych tuneli w granicach od 0,1 do 1 sek.

Stad wynika pierwsza istotna zaleta, Ze przy nieznacznie
wyzszych kosztach budowy w stosunku do rury uderzenio-
wej w przypadku tunelu z ruchomym tlokiem mozna sto-
sowaé tansza aparature pomiarowg. W tunelach tych pro-
wadzi sie typowe badania aerodynamiczne takie, jak: roz-
klady ci$nien na powierzchni ciata, pomiary wagowe, pro-
blemy oderwania w warstwie przyS$ciennej, temperatura
gazu w poblizu ciala i na jego powierzchni oraz zagadnie-
nia wymiany ciepla.

Gloéwne zalety tych tuneli, to:

1 — mozliwo§¢ uzyskania dzieki wielokrotnemu sprezeniu
falg uderzeniowg — wysokiej temperatury,

2 —dlugi (w por6wnaniu z innymi technikami) czas pracy,
3 —nie nastepuje mieszanie sie gazu napedzajgcego i nape-
dzanego — osigga sie czysty czynnik do badan.

Do wad zaliczy¢é nalezy znaczne gradienty temperatur
w zakresie czaséw, w ktérych dokonujemy pomiaréw.

Mozna by w tych tunelach uzyskaé duzo wyzsze parame-
try gazodynamiczne. Istnieje jednak ograniczenie — z jed-
nej strony temperatura topienia sie elementéw tunelu,
z drugiej — wytrzymalo§é samego tloka !?), niemniej jednak
mozna juz osiggaé¢ ci$nienia w komorze wysokoci$nieniowej
okolo 4000 ata, co pozwala stosowaé wyzsze ci§nienia w ru-
rze, a stad uzyskaé¢ dtuzsze czasy pracv i wyzsze liczby Re.
Dla przvkiladu w tabeli 7 podano gléwne dane dotyczace
kilku naibardziej znanych tuneli hipersonicznych z rucho-
mym tlokiem.

Technika lotu modelu

Wspbtczesna technika umozliwia przeprowadzanie badan
tak jako$Sciowych, jak i ilo§ciowych w warunkach lotu swo-
bodnego, 'dajacego (przy stosowaniu modeli w pelnej skali)
calkowite odtworzenie warunkéw rzeczywistych. Metody te,
zwane ,badaniami w locie” i stosowane od zarania lotnic-
twa, tym bardziej rozwijane sg w chwili obecnei (np. ra-
dzieckie rakietv stratosferyczne, amerykanskie préby z ra-
kietg Tockheed X-17, przeznaczona do badan probleméw
powrotu, czy wreszcie rakietoplan X-15).

Badania te jednak majg dwie podstawowe wady:

1 —sg bardzo kosztowne,
2 —s3 malo elastyczne i nie dajg pelnej powtarzalnoS$ci
wynikoéw.

W badaniach aerodynamicznvch chodzi o to, zebvy w na-
ziemnych stoiskach badawczych stworzy¢é warunki umozli-
wiaigce nadanie ciatv takiei predko$ci, iaka vnosiadaia ra-
kietv, soutniki. tunniki. czy wreszcie meteory wchodzgce
w atmosfere 7ziemska, z jednoczesnvm odtworzeniem warin-
k6w panujacveh na danej wvsoko$ei lotu. W przypadkn
predko$§ri meteorytalnvch. o ktérvch bedzie mowa dalej,
ograniczono sie na razie do jakoSciowej analizy zjawisk.

Dla soelnieria powvzszvch warunkéw konieczne jest:

1) — nosiadanie dzialta lub wyrzutni dajgcej predkoS$ci
rzedu 11 km/sek.
2) — dvsnonowanie odpowiednia aparatura vomiarowsg

rmozliwiaigcg okreS$lenie parametréow lotu, sit dziatajgcych,

12) Stosowane tloki maja ciezar 4—17 Gram i przenosza przyspie-
szenie rzedu 10° g.

Tabela 7
P A e
i Zakres P s P Srednica | Dtugosé kom. Czas o
Osrodek liczb Ma : w kom. | w rurze rury rury pom. Czynnik m sek Ts°K
(kG/cm?) proin (cm) (m) (cm) { !

ARDE 7—13 200 2,0 ' 51 pow. He
ARDE 7—13 250 od 4--1 ata 4,0 .24 7,6 pow. He
ARDE 7, 10, 12 500 0,1 mmHg|10—0,1 ata] 12,7 6,4 25,4 pow. He 50—250 3000
Univ. of Southampton W.B. 9—15 200 0,1 mmHg| 1 ata | 3,15 3,3 10,2 pow. HeH, 20—100 2050
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natezenia promieniowania oraz wielkoSci strumienia ciepl-
nego i to w wielu przypadkach umieszczang wewnagtrz
modelu,

3) — zbudowanie komory badawczej do odtworzenia wa-
runkéw panujgcych na danej wysokoSci.

Warunek pierwszy spelniony jest za pomocg dzial zwa-
nych tez dzialami hipersonicznymi.

Tunele lotu swobodnego

W poczatkowych badaniach dla nadania modelowi duzych
predkosci stosowano dziala artyleryjskie, jednak uzyskiwa-
ne predkosci byly zbyt niskie (Ma ~ 4), rowniez stosowanie
do tych celéw rakiet ma te wade, ze dysponujg one zbyt
malymi przyspieszeniami.

Jak juz wykazano to wcze$niej (przy omawianiu rur ude-
rzeniowych), maksymalng predko$¢ czgstki mozna uzyskac
stosujgc jak najlzejsze gazy ogrzane do mozliwie najwyz-
szych temperatur. Zasada ta w pelni stosowana jest
w dziatach. Rys. 21 przedstawia schemat dziata hiperso-
nicznego. Gaz w komorze wysokich ci$nien (stosowane: po-
wietrze, azot, argon, wodor, mieszanki wybuchowe) jest
sprezany do bardzo wysokich cisnien i temperatur (rzedu
20 000°K) na drodze mechanicznej, spalania lub wyladowa-
nia luku elektrycznego (jak to ma miejsce w tunelach
impulsu cieplnego).

W konkretnym urzadzeniu, ktérego schemat przedstawia
rys. 21 sprezony gaz napedza tlok wykonany z plastyczne-
go materiatu (tak, ze weciska sie w stozkowy otwér, co
znacznie zwieksza efektywnos¢ dziala), a ten z kolei spreza
wodér bedacy ‘gazem napedzajacym. Przy odpowiednio wy-
sokim ci$nieniu otwiera sie zawoér i wodor wystrzeliwuje
model. Dla zachowania -stalosci ciSnienia u podstawy mo-
delu zawér jest otwierany przed uzyskaniem maksymalnego
cis$nienia (Pmax = 21000 ata uzyskane jest po 200 g sek).

OczywiScie, istnieje szereg alternatywnych rozwigzan sto-
sowanych do napedu modelu w dzialach hipersonicznych
[15]. :

Dla idealnej- wyrzutni przy zatozeniu statego. cisnienia
u podstawy modelu, predko$¢ mozna okresli¢. rOwnaniem:

/A
; m /m d/d _

gdzie m — masa modelu lub tloka, czyli przy ograniczonym
ci$nieniu i $rednicy dziala wzrost predkos$ci jest zwigzany
ze zmniejszeniem masy tloka i .przediuzeniem Ilufy wy-

rzutni. Rys. 22 przedstawia (w oparciu o to réwnanie) mo-
zliwe. do uzyskania predko$ci dla réznych ciezaréow tloka

l .
i stosunku d_ Z punktu widzenia ak@mulowanej energii

obecnie jest mozliwe nadanie cialu w dzialach hipersonicz-
nych predkosci 9 km/sek — 15 km/sek. Istnieje jednak szereg
powaznych ograniczen takich, jak lekki tlok, albo model

: ju : /L
. ’; 2/@ ﬁ/ 5; 6; L?_. ;8

TL 34/cq4 R21

Rys. 21. Schemat dziala hipersonicznego. I — zbiornik wysokiego

ciSnienia, 2'— przepona, 3 — elastyczny ttok, 4 —rura z gazem nape-

dzajacym model, 5 — zbiezna dysza dodatkowo sprezajaca gaz, 6 —
zawoOr lub przepona, 7 — model, 8 —lufa dziata

przenosi mniejsze obcigzenia oraz nie mozna w nim mon-
towa¢ aparatury. Z drugiej strony, modele aerodynamiczne
sg delikatne i to warunkuje wielko$¢ stosowanych ci$nien.
Istniejgce wysokie obcigzenia mechaniczne i termiczne po-
woduja erozje lufy dziatla.

W dziale hipersonicznym ARC uzyskano predkos¢ 9,6
km/sek dla delikatnego modelu o $rednicy 5,85 mm i cie-
zarze 0,1 Gram.

Istniejg jednak mozliwo$ci uzyskania w tego typu urzg-
dz.en'{ach jeszcze wyzszych predkosci.

Model wystrzelony z dziala moze przemieszczaé si¢ w spe-
cjalnie w tym celu budowanych diugich rurach wyposazo-
nych w aparature pomiarows (migdzy innymi w urzadze-
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Rys. 22. Teoretyczne zaleznosSci uzyskiwanych predkosci w lufie

dziata hipersoniczrego w funkcji dlugosci, Srednicy lufy i cisnie-

nia p, = 4200 kG/cm?; p, = 2800 kG/cm?; D, = 1400 kKG/cm?®*; M
sa modelu (pocisku)

m—ma-

! 2 4
kierunek przeplywu lot modely
Tt-34/6¢ R-23

Rys. 23. Schemat tunelu lotu swobodnego. Model wystrzeliwany do

komory pomiarowej tunelu naddzwiekowego. 1 — urzgdzenie wy-

tapujace model, 2 — dysza naddzwiekowa, 3 —komora pomiarowa.
4 — dzialo hipersoniczne

nia telemetryczne). W komorach tych stwarza sie warunki
panujgce na badanej wysokosci. Zestaw dzialo hipersonicz-
ne-komora badawcza ma te wielkg zalete, ze umozliwia
odtwarzanie w szerokim zakresie liczb Macha, Reynoldsa
oraz temperatur i cisnien. :

W os$rodku badawczym NOL zbudowano tunel lotu swo-
kodnego, w ktorym komora pomiarowa stanowi rure o Sred-
nicy 3 m i dlugosci 300 m, umieszczong w ziemi na glebo-
kosSci okolo 2 m (dla unikniecia zmian temperatury). Zwia-
zany z nig uklad prézniowy umozliwia uzyskanie niskich
ciSnien. Na dlugo$ci rury rozmieszczono 15 stanowisk do
fotografowania lecacego obiektu [21]. Podobne tunele wy-
budowano we Francji. Wieksze predkosci uzyskano wstrze-
liwujgc przeciwpradowo model do komory pomiarowej zwyv-
klego tunelu naddzwiekowego. Schemat takiego ukladu
przedstawia rys. 23. Nalezy jednak zda¢ sobie sprawe
z trudnos$ci technicznych zwigzanych z realizacjg tego arza-
dzenia, a co za tym idzie i kosztami.

Tunele matej gestoSci

Loty na duzych wysokoSciach wymagajg prowadzenia
badan nad przeplywami w gazach rozrzedzonych, to zna-
czy dla liczb Knudsena Kn = 0,1. Prace eksperymentalne
w tym zakresie sg trudne ze wzgledu na uzyskanie odpo-
wiednio wysokich rozrzedzen (do okolo 10-13 ata) i mane-
wrowania modelem w tych warunkach oraz techniki sa-
mych pomiaréw (na przykilad w przypadku pomiaru cis-
nien — opoOznienia zwigzane z rozrzedzeniem). Dalej, po-
niewaz swobodna droga czastki w tych przeptywach jest
rzedu wielkosci obiektu badanego, komory pomiarowe mu-



szg byé do§¢ duze, zeby unikngé wplywu Sctan tunelu,
ktéory wzrasta w miare rozrzedzenia i silnie znieksztalca
wyniki.

Obok badan tego samego typu co w oméwionych powyzej
urzadzeniach, tylko dla warunkéw duzych rozrzedzen istot-
ne sa badania charakteru zderzen pomiedzy molekutami
gazu a materialem pokrycia ciala. Chodzi o to, ze tylko
cze$¢ molekul ulega odbiciu lustrzanemu, cze§é za$§ zostaje
wchilonieta przez Scianke, a kierunek ich pédzniejszego wy-
bicia jest zupelnie dowolny, za§ predko$¢ jest zalezna od
temperatury S$cianki. Ten typ odbicia nazywa sie odbiciem
absorpcyinym, za$§ stosunek czastek rozproszonych do
wszystkich czastek uderzajacych okre§la wspoélczynnik ako-
modacii. Wielko§¢ jego zalezy miedzy innymi od rodzaju
nokrycia i gladko$ci powierzchni. Badania nad wielkoS$cia
tego wspblczynnika prowadzone sg w wielu laborato-
riach [18].

Tunele matych gestoSci sg bardzo ré6znorodne. Od tuneli
hipersonicznych o obiegu zamknietym (pozycja 4 w tabeli 1).
poprzez tunele plazmowe o matej gesto$ci [8, 19] do sto-
sowania rur uderzeniowych [20]. W tym ostatnim przy-
nadku wynikajg bardzo istotne ograniczenia zwigzane z krot-
kimi czasami pracy.

Uwagi kohicowe

Intensywno$§é pokojowych badan w kosmosie wymaga
dalszego szybkiego rozwoju prac eksperymentalnych w za-

kresie przeplywow hipersonicznych. Trudno tutaj stawiac
iakieé szczegdlowe horoskopy dla poszczegdlnych tynow
hadan. niemniei jednak wydaje sie, ze gloéwne kierunki

vrac sprowadzaja sie do:

1) okre$lenia parametréw podobienstwa dla optywu ciat
stromieniem gazu wysokoenergetycznego,

2) dalszego rozszerzenia zakresu odwzorowywanych para-
metréow lotu rzeczywistego droga akumulowania coraz
wickszvceh erergii i wzrostu wielko$§ci komor pomiarowych.

3) regulacii strumienia w przestrzeni pomiarowei w sen-
sie czysto$ci jego sktadu chemicznego, jednorodnosci i sta-
tosci parametréow termodynamicznych,

4) przedluzenia czasu przeplywu ustalonego,

5) rozwoju techniki pomiarowej w- kierunku miniaturv-
zazii elementow (w tym urzadzen wagowych). wzrostu ich
czuto$ei oraz og6lnie — szybkos$ci 1 efektywnoS$ci rejestracii
fstosowanie taSm obrobki wynikéw z maszynami matema-
tverznvmi wlacznie).

W krétkim artykule. majacym charakter przekroiowy, nie
enosOh uniknad szeregu uvroszezen i niedomoéwien. W rezul-
tacie rowstal tvlko bardzo pobiezny szkic zagadnien dotv-
crocveh  badan przepnltywéw hipersonicznveh. Zwraca  sie
nwase ra to z tego wzeledu, ze po vprzeczytaniu tego artv-
krlu v wielu  ezvtelnikéw. nie maiacych bezooSrednio
stveznoéei 7 omdéwionymi zagadnieniami. moze wvtworzvé
sie mvine mniemanie o stosunkowo duzei wvrostocie tego
tvne wrzadrzen. Niestety, w wielu przyvadkach. a mozna
nowiedzieé¢ z reguly. za orostota schematn ideoweso krvie
<je skomnlikowana i bardzo trudna w realizacji technicznei
lronetrukeia. Tu réwnieZ notwierdza sie ta zasada. Budowa
komAr na hardzo wvsokie ci§nienis. prowadzenie tloka
w §&ci€le kalibrowanych dhigich rurach, mocowanie i nrze-
rvwanie nrzepon oraz wyeliminowanie zanieczyszczen stru-
mienin »rzez elementv rozerwanveh Drzenon. vzvskiwanie
wveokicrh nprozni Mma nrzvkiad obnizenie ciénienia 7 1 ata
An 1 mikrona stonka He 7 obietodei 43 m3 w rjacu 15 min)),
darér materialdw na Adysze i inne elementv konstrikevine,
cvnrhranizacia nkladdéw nomiarnwvch i reiestruiacyeh
tn dArobnv reiestr nroblemow. Niemniei jednask w chwili
Aberrei mozna nowiedzieé. Ze te. iak i calv szereg innveh
trudnoéri w drzvm stonnin zostalo nokonanvch i vrzadze-
nia te. no akresie Prob i kalibracii. w nelni stuza badaniom
acrandvnamirznvm,

NT.y

»alratiezenie.  auntor ninieiszego artykulu serdeecrnie
Azicl-nin doe. W. T, Prosnakowi za szereg cennych svgestii
i vwao,
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Mgr inz. ANTONI GOLEDZINOWSKIT
Techn. WIKTOR RZECZNIK

Szlifowanie tasmami $ciernymi

Ciggly wzrost jako$ci ta$m Sciernych i coraz lepsz.e rozwingmq .konstrykctyyl';e
szlifierek ta$émowych powodujq ich szybkie stosowanie do'obrobk.z i to.me ylko
w przemy$le metalowym. Podkre$lono szczegél.‘nie du.m glo:wne I.czen{nkz qu‘wol]u
tych obrabiarek i dziedziny ich zastosowan: szlifowanie kopiowe i szlifowanie ele-

mentéw prostych, w warunkach produkcji masowej 1

wielkoseryjnej dla niekto-

rych typéw materiatéw i przedmiotow. Artykut sklad{a sielz du_>6ch cze$ci. W pierw-
szej autorzy omawiajq rozwigzanie wiasne szlifierki _kopzow_eJ, dwutaémow_eg oraz
wyniki osiggniete ma tej obrabiarce. W drugiej cze$ci ma$wietlono drugi kierunek

rozwoju maszyn, ich cechy charakterystyczne, dobor
warunkéw eksploataciji.

I

Ciggle poszukiwania nowych, ekonomiczniejszych metod
produkcji,nowych $rodkéw i sposobow, musialy doprowadzi¢
do udoskonalenia procesu szlifowania, do wyeliminowania
jego ograniczen, podniesienia latwo$ci obstugi i poprawy
wydajnos$ci. Podstawowg wadg procesu szlifowania jest cig-
gla zmiana Srednicy tarczy — wskutek zuzycia, oraz sto-
sunkowo szybkie tepienie sie, wymagajgce wyréwnywania
tarcz i diamentowania. Dalsze klopoty to wymiana tarcz
powigzana z wywazaniem, wysoki koszt tarczy itp.

Dobrym S$rodkiem na likwidacje tych kloootéw okazalo
sie worowadzenie tasm S$ciernych ,bez konca”. TaSmy maja
nodstawowag wyzszo$¢ w stosunku do tarcz Sciernych, gdyz
ich dlugos¢é czynna moze by¢ wielokrotnie wieksza od diu-
go$ci obwodu $ciernic, a wiec i zuzycie wielokrotnie mniei-
sze. Pozwala to miedzy innymi na utrzymanie dokladniei-
szych wymiaréw, a przy obrdbce kopiowej wybitnie zmniej-
sza ilo$¢ i czas czynno$ci pomocniczych zwigzanych z dia-
mentowaniem tarcz i wprowadzaniem kazdorazowo po-
prawki korygujgcej zuzycie. Dalsze zalety to duza uniwer-
salno$é taSm — $rednica elementu szlifujgcego jest dowol-
na, zalezna od zastosowanej $rednicy rolki, w przeciwien-
stwie do tarcz Sciernych, gdzie kazda nowa S$rednica ozna-
cza nowg tarcze. Stosowane tasmy sg wielokrotnego uzy-
cia — po stepieniu czy wykruszeniu ziarn moga podlega¢
regeneracji. Jak wykazujg doswiadczenia, wydajno$§¢ obje-
tosciowa tasm Sciernych jest wyzsza niz tarcz Sciernych.

Dzieki stosowaniu roéznych rodzajow no$nikéw (sama
taSma nie pokryta S$cierniwem) i réznych technik na-
kladania wzrasta powaznie ich uniwersalno$¢ zastosowan.
Ekonomiczne aspekty przemawiajg rowniez za stosowaniem
taSm Sciernych, a to dla mniejszego zuzycia S$cierniwa,
wiekszej wydajno$ci w pracy (krotszego czasu jednostko-
wego i wyeliminowania czaséw pomocniczych na ostrzenie),
lepszego wykorzystania narzedzia — taSmy (zuzywa sie
tylko ziarno w procesie szlifowania, reszta nadaje sie do
regeneracji, brak zuzytych czeSci tarcz), latwiejszego spo-
sobu magazynowania i tanio$ci samej tasmy. W przypadku
Zakladu Produkcji Do$wiadczalnej (ZPD) Instytutu Lot-
nictwa o wprowadzeniu tasSm §ciernych zadecydowaly
wzgledy techniczne, chociaz i ekonomiczne czynniki brane
byly pod uwage. Bezpos$rednig przyczyng byla potrzeba
wyeliminowania prac recznych przy szlifowaniu matych,
przestrzennych powierzchni profilowych. Jednakze zadanie
zostalo znacznie rozszerzone, gdyz trzeba bylo najpierw
uzyskaé¢ taSmy Scierne, nie produkowane dotychczas w Pol-
sce, nadajgce sie do pracy. Dzieki inicjatywie ZPD z po-
moca Bydgoskich Zakladéw Tasém Sciernych oraz Fabryki
Artykutéw Sciernych w Sosnowcu, mozliwe bylo wyprodu-
kowanie i przebadanie taSm $§ciernych, ktére moglty byé¢ juz
zastosowane w produkecji?).

Badania te stanowily podstawe do konstrukecji szlifierki
kopiarki na tasmy S$cierne. Szlifierka z ukladem WR-38
(rys. 1) jest kopiarkg dwutaSmowsg o mechanicznym uktla-

1) Zakres badan i wyniki préb podano w artykule tychze auto-
réw pt. ,,Szlifowanie kopiowe topatek za pomoca tasm Scierrych”,
Technika Lotnicza, nr 4/1962 r.
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parametréw i optymalnych

dzie odwzorowania. Prototypowe wykonanie tej obrabiarki
bazowane bylo na szlifierce do ptaszczyzn SPA-15 wytwor-
ni Pabianickiej Fabryki Urzgdzen Mechanicznych.

Wybér tej szlifierki podyktowany byl wielkoScig stotu,
zakresem ruchéw i calg kinematykg stolu umozliwiajacg
latwg adaptacje do celéow kopiowania taSmg S$Scierng pro-
filow lovatek sprezarkowych i ksztaltow zblizonych.
Z obrabiarki tej wykorzystano korpus oraz st6l z napedami,
zreszta nieco zmodyfikowanvmi. Kolumna szlifierki wraz
7. elowicra i napedami zostala usunieta. Na mieisce tych
elrmentéw opracowano nowa kolumne o konstrukeii soa-
wanej. stanowiacg vodstawe zawieszania ukladu kooiujg-
cego. Na rysunku 2 przedstawiono w sposéb uvroszezoav
7asadnricrye elementv adavtacii. Kolumna nosna 1 zaciénieta
jest w teowvch prowadnicach obrabiarki za pomoca listwy
i &rubh 3. Drieki temu zamocowaniu calg kolumne wraz
7z pilvta kovniniacg mozna podnosi¢ w kierunku nionowvm
w 7zakresie 420 mm. Na czole przednim kolumny no$nej
zraiduig sie pionowe prowadnice. w ktorvch orzesuwa sie
nhrta koviuiaca 2. Do olvty tej przvtwierdzone sa dwie
hartowane Jlistwy 4 (patrz szczegét A). przesuwaigce sie
wzdh1z prowadnic kolumnyv no$nej. Sama plvta kowviuijaca
stanowi sztvwng uzebrowana konstrukcie spawang, na kto-
rej osadzony jest silnik elektryczny 5. Silnik ten wraz z ca-
tym ukladem rolek i taSmami wykonuje ruchy kopiujgce.

Poniewaz drgania silnika w sposéb bezpos$redni przenosza
sie na narzedzie — rolke szlifuiaca, przewidziano S$rodki
zaradcze. Sprowadzajg sie one glownie do obnizenia ampli-

Rys. 1. Adaptowana

szlifierka
WR-38. Na stole zamocowane trzy przyrzady uchylne, na Srodko-

SPA-15 z uktadem kopiujgcym

wym z nich kopial, a na skrajnych lopatki



tudy drgan Zr6dia — silnika napedowego oraz do odizolo-
wania silnika od podstawy. Pierwszy warunek spelniono
przez wywazanie dynamiczne wirnika z dokladnoS$cig 4 Gem,
a drugi przez wprowadzenie amortyzatoréw miedzy silnik
i plyte kopiujaca. Srodki te prawie catkowicie zlikwidowatly
drgania plyty. Na silniku osadzone jest kolo napedzajgce
o Srednicy 183 mm, wylozone gumg o twardo$ci 70 °Sh. Po
kole tym prowadza sie dwie taSmy $cierne, rozstawione
w odleglo$ci 15 mm (odleglo$¢ miedzy Srodkami tasm) ?).

W dolnej czeSci plyty kopiujacej osadzone sg 3 rolki:
srodkowa kopiujaca, a skrajne szlifujace, opasane ta§mami.
Ich wzajemng lokalizacje przedstawia rysunek 3. Wszyst-
kie 3 rolki osadzone sg w przesuwnych saniach, ktére moga
wykonywaé ruchy pionowe dla wzajemnego ustawienia
oraz dla przybierania wiora. Pokretla 6 (rys. 2) z naniesio-
ng skalg o podzialce 0,02 mm, umozliwiajg okre§lenie wy-
miarowe przemieszczen. Na plycie kopiujacej, poza wymie-
nionymi, osadzone sg rolki prowadzgce i naciggowe (patrz

®) Same tas$my ,bezkoncowe’” maja szeroko$é 10 mm przy diu-
gosSci obwodu 1800 mm. Inne dane tasm patrz lit. [1].

]\.
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Rys. 2. Schematyczny przekrdj poprzeczny szlifierki adaptowanej
SPA-15. Grubymi liriami wrysowany zostat ukiad kopiujgcy WR-38.
1 — kolumna nofna, 2 — ptyta kopiujgca, 3 — zaciski kolumny
noénej, 4 — listwa prowadzaca, 5 — silnik napedowy, 6 — pokretio
ze skala, 7 — przeciwwaga, 8 — lozyska kulkowe, jako prowadnice

o &=
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Rys. 3. Rozmieszezenie rolek w uktadzie kopiujagcym WE-38. 1 —rol-
ki szlifujace, 2 — rolka kopiujgca

Rys. 4. Widok uktadu kopiujacego WR-38 po zdjeciu ostony. Na
stole widoczny kopial zamocowany posrodku i dwie probki na
pozycjach skrajnych

rys. 4). Obwody wszystkich rolek wylozone sg guma o twar-
doséci 70 °Sh. Kazda rolka osadzona jest na dwoch loiyska}ch
kulkowych, §ci§le zakrytych przed pylem szlifierskim.
W celu poprawienia warunkow kopiowania nalezato zmniej-
szyé docisk rolki kopiujacej, co zostalo zrealizowane po-
przez odcigzenie zespolu plyty kopiujgcej przeciwcieza-
rem 7 (rys. 2), umieszczonym w kolumnie nosnej. Drugim
kierunkiem bylo obnizenie oporéw tarcia w prowadnicach.

W tym celu prowadnice §$lizgowe zostaly zastgpione ze-
spotem lozysk kulkowych 8 (rys. 2, szczegbl A), ktoére sta-
nowia oparcie dla listwy prowadzacej 4. Dla umozliwienia
regulacji luzéw oraz kompensacji zuzycia, lozyska osadzo-
ne zostaly na mimoérodach pozwalajgcych na przemieszcze-
nie lozysk w zakresie 2 mm.

Dla umozliwienia szybkiego uniesienia ukladu kopiuja-
cego nad przedmiotem stuzy diwignia, ktérej fragment
widoczny jest po lewej stronie ptyty kopiujacej u gory.na
rysunku 1.

Poza wymienionymi zmianami dokonano adaptacji stolu
przez obrobke gérnej jego powierzchni. Celem zabiegu byto
uzyskanie jednej ptaszczyzny poziomej dla wszystkich ele-
mentéw konstrukeyjnych oraz poszerzenie czynnej szeroko-
$ci mocowania. Dalsza adaptacja zmierzala do obnizenia
maksymalnej predkoS$ci przesuwu wzdluznego stolu z 16
m/min do 8 m/min, poprzez przydilawienie przeplywu przez
zawor sterujacy.

Elementy przesuwu wzdluznego, poprzecznego, przelgcz-
niki graniczne, pokretla recznego sterowania i uklad pod-
laczen elektrycznych i hydraulicznych pozostaly bez zmian.

Dane szlifierki przed i po adaptacji podajg tabele 1 i 2.

Dotychczasowe proby i eksploatacja pozwolily na ustale-
nie niektérych parametréow uzytkowych oraz pewnych
wniosk6w ogdlnych i uwag dotyczacych wad i propozycji
udoskonalen. Préby i proces szlifowania prowadzono na
topatkach ze stali nierdzewnej oraz na stopie lekkim. Z.o-
patki i kopial sg mocowane na przyrzgdach przechylnych
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Tabela 1
Dane szlifierki SPA-15
Lp. Parametry Przed adaptacja Po adaptacji
|
1 | Silnik napedowy N =1KW, N =28 KW,
- 7 = 1410 obr/min.[ 7 = 2870 obr/min.
2 | CiSnienie oleju w uktla-6 kG/cm:? 8,5 kG/cm?
dzie przesuwu stotu
3 | Najwieksza diugos$é 450 mm 160 mm
szlifowimia o
4 | Najwieksza szerokos$é |150 mm 110 mm
szlifowania
5 | Zakres predkosci stotu [0,5-16 m/min | 0,3—8 m/min.
6 | Przesuw poprzeczny 10,5—2,5 mm/1 skok | 0,5—2,5 mm/1 skok

Tabela 2
Dane ukladu kopiujacego WR-38
L.p. Parametry Wartosé
1 | Predko$¢ obwodowa tasmy 27 m/sek.
2 Srednica rolek szlifujacych 114 i 83 mm
3 Srednica rolek kopiujacych 116 i 85 mm
4 Najwieksza odleglo$é rolek
od stotu 500 mm
5 Skok ruchu kopiujgcezo 80 mmm
i3 Docisk rolki N 6 kG
7 Zakres regulacji pionowej ro-
lek szlifujgcych i kopiujacych 30 mm
8 Nacigg tasmy 3 kG

umozliwiajgcych najkorzystniejsze ustawienie topatek, to
jest takie, przy ktorym wystepuje najmniejszy zakres ru-
chu kopiowego. Ustawienie przyrzadéw w czasie pracy po-
kazano na rys. 4. Do pracy zastosowano taSmy z ziarnem
Al,0; o ziarnistoSci 80 i 120, natozone na tasSme Iniang,
ktore pracowaly poprawnie dla gruboSci warstwy szlifowa-
nej w jednym przejSciu: dla stali 0—0,2 mm, a dla stopu
lekkiego AK4-1 w stanie starzonym 0—0,8 mm. Jedna tas-
ma pozwala na obrdébke szeSciu lopatek po jednej stronie.
Osiggana gladko$¢ powierzchni szlifowanych waha sie
w granicach 7—8 klasy. Dokladno$¢ odwzorowania ksztaltu
przy prawidlowym ustawieniu przyrzadéw wynosi 0,05 mm.

Dotychczasowa eksploatacja tej obrabiarki pozwala wy-
soko oceni¢ jej przydatno$¢ w procesie szlifowania kopio-
wego. Dalsze prace nad wprowadzeniem tego procesu po-
winny zmierza¢ w kierunku:

1) udoskonalenia jakoSci taSm, poprzez wprowadzenie
odpornych na wilgo¢, a wiec umozliwiajgcych szlifowanie
na mokro oraz wprowadzenie elektrostatycznego nakladania
ziarn. Proces ten gwarantuje takie kierunkowe osadzanie
sie ziarn, ze najdluzsza o$§ ziarna jest prostopadia do po-
wierzchni taSmy, a rozmieszczenie rownomierne na calej
powierzchni. Dzieki takim wynikom osigga sie najlepsze
warunki szlifowania, a gléwnie wydajnosci i trwatoSci taSm,

2) wyeliminowanie prawie do konca obstugi recznej przez
wprowadzenie cykli pétautomatycznych,

3) wprowadzenie ukladu sygnalizujgcego zuzycie taSmy,
4) zastosowanie lepszych urzgdzen pochlaniajacych pyi,
5) zbadanie optymalnych parametrow skrawania.

II

Charakterystyczna prostota konstrukcji przy jednoczesnej
eksploatacyjnej uniwersalnoSci szlifierek taSmowych pozwala
im na ekonomicznie uzasadnione wypelnianie zadan nawet
w produkcji masowej. Do tego konieczne jest jednak po-
znanie charakterystyki samego procesu, jego mozliwosci
i ograniczen.

Ciggly postep na drodze wytwarzania coraz doskonalszych
taSm S$ciernych i coraz lepsze rozwigzania konstrukcvine
szlifierek tasmowych umozliwiajg im zajmowanie stalego
miejsca w procesach obrobki mechanicznej, a w wielu vrzv-
padkach nawet wypieranie dotychczasowych metod i Srod-
kow. Procesy szlifowania tasma $cierng obeimuja metale
7zelazne i niezelazne, tworzywa sztuczne, szklo, ceramiki.
a nawet wyroby z drewna i papieru.
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Na obecnym etapie zaczynajg sie zarysowywaé wyraznie
dwa kierunki zastosowan dla tego rodzaju maszyn. Pierw-
szy kierunek to szlifowanie kopiowe, a przedstawicielami
tej grupy mogg by¢é adaptowane szlifierka SPA-15 z ukla-
dem kopiujgcym WR-38 oraz szlifierka taSmowa firmy Ca-
damco (rys. 5) do szlifowania piora lopatek. W tym =zasto-
sowaniu maszyn wykorzystuje sie dtugi obwéd tasmy, ktéry
powaznie obniza zuzycie, a tym samym zmiany wymiarowe
czynnej S$rednicy szlifowania. Jest to warunek niezbedny
dla zachowania wysokiej dokladno$ci.

Drugi kierunek to zautomatyzowane szlifierki o duzej
wydajnosci do operacji prostych (watlki, plaszczyzny), prze-
prowadzanych na materiatach klopotliwych w innych pro-
cesach obrébcezych.

Przedstawicielem tej grupy moze by¢ szlifierka taSmowa
do szlifowania walkow gumowych dla maszyn do pisania
(rys. 6). Grubo$¢ zdejmowanego materialu wynosi 1 mm,
a dokladno$¢ wykonania, obejmujgca wspo6iSrodkowosée
i tolerancje S$rednicy, zamyka sie w granicach 0,05 mm.
Automatyczny cykl trwa 10 sekund i obejmuje dosuniecie
glowicy i konika, szybki dosuw oscylujgcego stolu, dosuw
sterowany, przelgczenie na szybkie obroty przedmiotu obra-
bianego dla fazy wykonczajacej szlifowania i szybkie odsu-
niecie suportu. Rowniez do tej grupy maszyn nalezy zali-
czy¢ szlifierki taSmowe bezklowe, a takze szlifierki do
plaszczyzn, ktére majg kilka tasm Sciernych obok siebie,
co pozwala na wykonywanie obrobki zgrubnej i wykoncza-
jacej w jednej operacji (rys. 7). W tym ostatnim przypadku
kolejne tadmy 2z tlenkiem aluminium o ziarnistoSci 50
i 100 usuwajg 0,22 mm na strone przy jednorazowym przej-
Sciu. Plytki szlifowane wykonane sg ze stali wysokoweglo-
wej, zahartowanej do 47—53 HRc. Stél obrabiarki pokaza-
nej na rys. 7 wykonuje ruchy wahadlowe, natomiast dwie

Rys. 5. Szlifierka kopiarka do topatek firmy Cadamco

Rys. 6. Strefa robocza zautomatyzowanej szlifierki taSmowej do

‘szlifowania watkow gumowych maszyn do pisania



glowice obrébke zgrubng i wykonczajaca. Wydajno§é ma-
szyny przy zatozeniu 80%e sprawnosci wynosi 300 czesci szli-
fowanych obustronnie na gotowo w ciggu 1 godziny. Przed
wprowadzeniem tej maszyny, prace wykonywatly dwie szli-
fierki, a ich godzinna wydajnos¢ wynosita 100 sztuk tych
czesSci. Na prawidlowo$¢ procesu szlifowania podstawowy
wplyw majg: predko$¢ szlifowania (predko$¢ obwodowa),
docisk i kat zetkniecia ziarna.

Rys. 7. Szlifierka do ptlaszeczyzn — dwutasmowa, wykonuje w jed-
nym przej$ciu szlifowanie zgrubne i wykonczajace

Przy szlifierkach tasmowych, o ci$nieniu i kacie zetknie-
cia ziarna z przedmiotem decydujg wtasnos$ci fizyczne i ge~
ometryczne rolki szlifujgcej. W pewnym stopniu rolka
wplywa réwniez na predkosé¢ taSmy. Dlatego istotnym czyn-
nikiem jest dobor rolki szlifujgcej do materiatu, twardo-
§ci, powicrzchni, ksztattu predkosci i wymiaréw. Jako ma-
terialu na te rolki uzywa sie stali, twardych tworzyw
sztucznych lub twardych gum (80—100 wg durometru) dla
szlifcwania zgrubnego lub dla uzyskania ciasnych tolerancji
wymiarow. Radelkowanie lub moletowanie powierzchni ro-
lek zwieksza ,,agresywno$é” szlifowania oraz przeciwdziala
poslizgom tasmy Sciernej na rolcz (wyrazny wzrost wspoti-
czynnika tarcia). Dla operacji obrobki gtadkoSciowej (pole-
rowanie) oraz szlifowania profilowego nalezy zastosowac
rolki miekkie (20—30 wg durometru), w ktoéorych cisnienie
rozklada sie na wiekszg powierzchnie i naciski jednostkowe
malejg ,lagodzac” proces szlifowania. Powszechnie stoso-

wane materiaty §cierne do nakladania tasm, to tlenek alu-
minium Al,O; i weglik krzemu SiC.

Pierwszy z nich jest ogolnie stosowany do stali, a drugi
do metali niezelaznych. W miare tepienia ziarna opoér skra-
wania rosnie, rosng roéwniez naciski powodujgc pekanie
ziarn wzdiuz pltaszczyzn poslizgow. W ten sposdb nastepuje
samoostrzenie sie tasm. Tasm S$ciernych nie poddaje sie za-
biegom ostrzenia, ani wywazania. Dla podniesienia jakosci
tasm stosuje sie elektrostatyczne naktadanie ziarn, uzywa
sie wodoodporne zywice na spoiwa i podkiady umozliwia-
jace stosowanie chtodziw. Chlodzenie i duza powierzchnia
taSmy pozwalajg na intensywne odprowadzanie ciepla ze
strefy skrawania, a przez to obnizajg deformacje przedmio-
tow i zmiany strukturalne w materiale.

Z kolei elastycznos¢ tasm i dziatanie splukujgce chilo-
dziwa nie pozwalajg na ,zabijanie sie” tasm nawet przy
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Rys. 8. Zalezno$¢ wydajnos$ci objetosciowej cd predkosci tasmy.
Liczby na wykresach oznaczajg wielko$¢ nacisku w kG/cm?. a. Tas-
ma — ziarno All_,Os o ziarristosci 36. Material szlitfowany — migkka
stal. Rolka szlifujagca — zlobkowana. Najwigkszg wydajno$¢ osigg-

nieto dla racisku stopniowanego kompensujgcego zuzycie tasmy.

Przy nzajwiekszym docisku wystepowato skrocenie zywotnosci

tasmy, co zmniejszalo wydajnos$¢é ogélng. b. Tasma — ziarno AlO,

o ziarnistos$ci 80. Material szlifowany i rolka, jak dla wykresu a.

Oknizenie ziarnistosci spowodowalo obnizenie wydajnosci. W obu

przypadkach najwyzsza wydajnos$¢ przypada na zakres predkosci
20—30 m/sek

Tabela 3
Dobér ziarna, rolek szlifujgcych i parametrow wg lit. [3]
! . lTwardoéc’:
» Predkos¢ tasmy Typ rolki? rolki %)
| Materiat Operacja?) | Ziarno Ziarnistosé m/sek. szlifujacej =5 duroll
metrze
Stale niskoweglowe | szlifowanie A1203 24—60 20—33 Guma rowkowana 70—90
| szlif. gtad. AI,O3 80—150 23—36 Guma gtadka 20—60
Stale nierdzewne | szlifo_vvanie Al‘)o3 30—-80 18—25 Guma rowkowana 70—90
‘ szlif. gtad. Al,O, 80—120 20—28 Guma gladka 30—60
Aluminium |iszlifowanie SiC lub AlO, 24—80 | 25—33 | Guma rowkowana ‘ 70—90
szlif. gtad. SiC lub ALO, 100—180 23—33 Guma gladka 30—50
Stopy miedzi, brazy | szlifowanie SiC lub AlLO, 36—380 11—23 Guma rowkowana | 70—90
szlif. glad. SiC lub AL,O3 100—150 20—33 Guma gtadka 30—50
Materialy niezelazne szlifowanie SiC lub Al,O, 24—80 20—33 Guma gladka | 50=70
szlif. gtad. SiC lub Al,O, 100—180 20—33 Guma gtadka | 3050
Ee.l-i‘wo szlifowanie AlOq4 24—60 10—20 Guma rowkowana | 70—90
szlif. glad. ALO, 80—150 20—28 Guma gladka 3070
Tytan I=zlitormanie SiC lub ALO, 36—50 | 3,6—17,6 Guma rowkowana | 70—80
szlif. glad. sic 60—120 6,1—10 Guma gladka | 50
Stellity, Inconel i podobne szlifowanie Al,O, 24—50 20—28 Stal, guma rowkowana 70—90
szlif. glad. AlLO, 40—100 20—28 Guma gladka 70
‘ 1) Trzecia operacja jest polerowanie, ktére wymaga rolki szlifujacej o twardoSci 20—40 °Sh. .
9) Rowki na rolkach majg rowna szerokos¢ wystepow i bruzd. Do szlifowania stosuje sig rowki o kacie rozwarcia 45 lub 60°,
do szlifowania gladkiego o kacie 45° i twardosci 50—60 °Sh, do szlifowania bardzo gladkiego o kacie 45°, naciete po spirali
a twardosé 20—30 °Sh. s ) . -
3) Twardosé¢ na durometrze odpowiada mniej wigce] twardosci Shora.

TECHNIKA LOTNICZA NR 1/1965 19



szlifowaniu brazéw i aluminium. Dobér taém Sciernych,
rolek szlifujacych i parametréw obrobki podano w tabeli 3.

Jako kryterium oceny prawidlowosci stosowanych proce-
sOW uzywa sie wydajnosci objetoSciowej lub wydajnosci
catkowitej. Oznaczajg one ilosci materialu zdejmowanego
w ciggu jednostki czasu (wydajno$¢ objetoSciowa), ewen-
tualnie catkowitg ilos¢ materialu usuwang z przedmiotu za
pomocg jednej taSmy do jej catkowitego zuzycia. Na wy-
dajnosci te ma wplyw duza ilo$¢ czynnikow:

1. Wymiary szlifowanej powierzchni.
Grubos¢ warstwy zdejmowanej.

Predkos¢é posuwu.

Twardo$¢ i konfiguracja rolki szlifujacej.
Ziarnistos¢ S$cierniwa.

Predkos¢ {aSmy Sciernej.

Dociski w punkcie szlifowania.

Wtiasnosci chtodziwa.

Sklad chemiczny oraz wilasnosci fizyczne,
twardos¢ obrabianego przedmiotu.
Do tego dochodzg jeszcze takie czynniki, jak cechy cha-
rakterystyczne szlifierki, rodzaj procesu (szlifowanie kopio-
we, bezklowe, swobodne itp.), rozkiad ziarna na taSmie
i kierunkowo$¢ ziarn i inne.

Z tych wzgledéw ustalenie optymalnych parametrow
predkosci, posuwu itp. wymaga przeprowadzenia préb. Wy-
niki takich doswiadczen podano na rys. 8 [lit. 3].

PO RGP WN

a gloéwnie

Szlifierki taSmowe budowane sg w dwoch odmianach:

a) o statej predkosci taSmy 23—28 m/sek,
b) o zmiennej predkosci tasmy w zakresie 10—40 m/sek.
Niskie predkosci stosowane sg dla materialow twardych
o duzej wytrzymalosci, pewnych gatunkéw mas plastycz-
nych i szkla. Wysokich predkosci uzywa sie do najlepiej
obrabialnych stali i materialéw niezelaznych. Istotnym para-
metrem konstrukcyjnym dla szlifierek tasmowych jest moc
napedowa przypadajaca na 1 cm szerokosci tadmy. Moc
przypadajgca na jednostke szerokosci taSmy jest proporcjo-

nalna do predkoéci tadmy i wytrzymatodci materiatu szlifo-
wanego. Dla szlifierek S$rednio obcigzonych parametr ten
wynosi 0,8—1,2 KM/cm szeroko$ci tasmy, a dla wysoko
obcigzonych (duza predko$¢ skrawania i wytrzymaly ma-
terial) — do 3 KM/cm.

Obecnie osiggane wyniki dla szlifierek tasmowych przed-
stawiajg sie nastepujgco:

1. Dokladno$¢é obrébki powierzchni ptaskich = 0,025 mm.

2. Doktadnos$¢ Srednicy przy szlifowaniu na okraglo
+ 0,006 mm.
3. Gladkos¢ powierzchni przy odpowiednim skojarzeniy

ziarnisto$ci, twardosSci rolki szlifujgcej, nacie¢ na rolce,

predkosci szlifowania 1 posuwu, przy zastosowaniu

sprawnie dzialajagcego uktadu filtrujgcego, nie pozwala-

jacego na wprowadzenie wioréow i wytrgcanych ziarn

Sciernych w miejsce pracy, moze dochodzi¢ do Ra=
=0,05—0,075 u, a wiec do 11 klasy gladkosci.

Jako gorng granice stosowalnoSci szlifowania tasmg Scier-
ng nalezy przyja¢ materialy o twardosci 55 HRc, przy kto-
rych zywotnos¢ taSm jest juz tak niska, ze proces ten nie
moze konkurowaé¢ pod wzgledem oplacalnosci z innymi
metodami obrobki. W pozostalym zakresie zastosowan,
atrakcyjnos¢ tego procesu, tak ze wzgledéw technicznych,
jak i ekonomicznych jest tak wysoka, ze w ciggu ostatnich
lat metoda ta wprowadzona zostala na stale do wielu galezi
przemystu w tempie na og6l nie spotykanym przy innych
metodach. W obecnym czasie tendencje zmierzaja nie tylko
do iloSciowego wzrostu zastosowan, ale do rozszerzenia za-
kresu stosowania tej obrobki na dziedziny technologii znacz-
nie wybierajgce poza przemys! metalowy.
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Miedzynarodowy uktad jednostek (S1) obowigzujgcy w Zwigzku Radzieckim

W zeszycie 2 kwartalnika ,,Awiacjonnaja Tiechnika” z roku 1963, wydawanego
w Kazaniu, opublikowano dla wiadomosci czytelnikow © autorow nowy miedzyna-
rodowy uktad jednostek miar (SI). Poniewaz czytelnicy polscy w szerokim zakre-
sie korzystajqg z technicznej lotniczej literatury radzieckiej, uwazamy za wskazane
podaé do wiadomos$ci wprowadzong zmiane uktadu jednostek miar. W ttumaczeniu
podano bez zmian oznaczenia literowe, nie transponujgc ich na oznaczenia wyma-
gane wedtug norm polskich. Podkre$lenia podano rowniez zgodnie z tekstem

oryginalnym.

Z dniem 1 stycznia 1963 roku normg panstwowg ZSRR
(GOST 9867-61) wprowadzono miedzynarodowy uktad jed-
nostek SI, ktory winien by¢ stosowany jako najodpowied-
niejszy w nauce, technice i gospodarce narodowej.

Nowy uklad jednostek 1gczy w jedng catos¢ jednostki
miar mechanicznych, cieplnych, elektrycznych, magnetycz-
nych i innych wielko$ci. W podanej ponizej tabeli przyto-
czono podstawowe jednostki ukladu SI uzupelniajgce i nie-
ktore pochodne oraz oznaczenia, wymiary i przechodne
mnozniki dla przejScia z najbardziej rozpowszechnionego
w technice ukladu MKGSS na ukiad SI.

W normie GOST-9867-61 podane sg okre$lenia podstawo-
wych jednostek uktadu SI.

Nalezy zwroci¢ specjalng uwage na okreSlenie jednostki
masy.

W nowym ukladzie SI jednostka masy — kilogram —
przedstawiony jest masg miedzynarodowego wzorca kilo-
grama, podczas gdy w starym ukladzie MKGSS masa tegoz

1
wzorca kilograma miala wielkos¢ — -
g

Innymi slowy, w nowym ukladzie jednostek (SI) jednostka
masy Jjest podstawowa jednostka i pod wzgledem wielkoS$ci
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L. S.
Tabela
Miedzynarodowy uklad jednostek (SI) wediug normy GOST
9867-61
Skrc’)cone‘ Stosunek miedzy
Nazwa wielkosci | Jednostka | ozna- jednostkami
pomiaru | czenie w ukladzie
jednostek| MKGSS i SI
1 2 3 4 i

Jednostki podstawowe

Dtugose metr m
Masa kilogram kg
Czas sekunda sek
Natezenie pradu
elektrycznego amper a
Temperatura ter-
modynamiczna |stopien
Kelvina °K
Natezenie Swiatla | §wieca sSw




1 | 2 ] 3 | 4
Jednostki uzupelniajace
Kat plaski ‘radian ‘ rad
Kat brylowy steradian ster ‘
Jednostki pochodne (wybrane)
Sita niuton n 1 kG=19,81 n
Powierzchnia metr kwa-
dratowy m? 1 m2=1 m?
Gbjetosé metr sze-
Scienny m? 1 m*=1 m?
Gesto$¢ (masa kilogram na
objetoSciowa) |metr sze$- 1 kG sek?m? =
cienny kg/m?® |=9,81 kg/m?3
Wydatek kilogram 1 kG/sek =
sekundowy w sekundzie| kg/sek |=1 kg/sek
Objetos¢ witasci- |metr szes-
wa (objetosé cienny na 1 m¥/kG =
jednostki masy)|kilogram md/kg |=1 mikg
Ciezar witaSciwy |niuton w
(ciezar jednost-|metrze sze- 1 kG/m? = 9,81
ki objetosci) Sciennym n/m3 |n/m3
Ciénienie 2) niuton na 1 kG/m? = 9,81
metr kwa- n/m2 = 9,81 - 10-%
dratowy n/m2 |bar
Naprezenie, mo- |niuton nra
dul sprezystosci| metr kwa- 1 kG/m?=9,81
dratowy n/m? |n/m?
Praca i energia |dzul dz 1 kGm =09,81 dz
Ilo$é ciepla dzul dz 1 kkal =4187 dz
Entalpia (zawar- |dzul na ki- 1 kkal/kG = 4187
tos¢é ciepta) logram dz/kg |dz/kg
Pojemnos$é ciepta|dzul na ki-
wlasciwa, entro-| logram-sto- 1 kkal/kG°K =
pia wtasciwa pien dz/kg°K|= 4187 dz/kg°K
Stata gazowa dzul na ki-
logram-sto- 1 kGm/kg°K =
pien dz/kG°K|=9,81 dz/kg°K
Moc wat wt 1 kGm/sek =
=9,81 wt
1 KM="736 wt=
=0,736 kwt
Wspblezynnik wat na
przewodzenia |metr-sto- 1 kkal/m - godz
ciepla pien wt/m°K [°K=1,163 wt/m°K
Wspoétczynnik wat na
przewodzenia i |metr kwa-
przenoszenia dratowy- 1 kkal/m? - godz
ciepla -stopien wt/m2°K [°K=1,163 wt/m#*°K
Lepkos$é dyna- niuton-se-
miczna kunda na
metr kwa- 1 kG sek/m? =
dratowy n.sek/m?| = 9,81 n - sek/m?
Lepkos¢é kinema-
tyczna metr kwa-
dratowy na
sekunde m2/sek
Czesto$é herc ge
Predkos$é metr na se-
kunde m/sek
Przyspieszenie metr na se-
kunde do
kwadratu m/sek?
Predko$é katowa |radian na
sekunde rad/sek
Napiecie elek-
tryczne, roéznica
potencjalow wolt w
Opor elektryczny |om om

g razy mniejszag od jednostki masy w ukladzie MKGSS,
gdzie byla ona pochodng jednostki sily.

Jednostka sily w nowym ukladzie jednostek jest pochod-
na jednostki masy. Nadano jej nazwe niuton (oblicza sie
wedlug drugiej zasady Newtona, jako sila nadajgca masie
1 kg przyspieszenie g = 9,807 m/sek?).

Ze wskazanych powodow, przy przejSciu na nowy uklad
jednostek, wyklucza sie we wzorach staly wspolczynnik g
(przyspieszenie sily ciezkoSci), a masowa ilo§¢é substancji,
objetosé¢ wlaseciwa (objetosé jednostki masy), gestoSé (masa

jednostki objetosSci) w ukladzie SI liczbowo zgodne s3 odpo-
wiednio z ciezarowsa iloScia substancji, objetoscia wlasciwa
(Jednostki ciezaru) i ciezarem wlasciwym (ciezarem Jjed-
nostki objetoSci) w starym ukladzie MKGSS.

Na przyklad, jeSli w ukladzie MKGSS ciezar substancji

byt réowny G =20 kG 1), to masa tej substancji przedstawia-
G 20

ta sie wielkoScia M =— = — - Poniewaz w ukladzie SI
g g

jednostka masy jest g razy mniejsza, to masa M tejze iloSci

substancji w nowym ukladzie jednostek bedzie wyrazona
20
jako ? = 20 kg, to jest tg samg liczba.

W ukladzie MKGSS predko$é diwieku okre§lona jest
jako a=\/gkRT (R w kGm/kG- °K), w ukladzie SI a=
=) kRT (R w J/kG *°K).

Pormewaz w ukladzie SI dla pomiaru energii mechanicz-
nej, cieplnej i elektrycznej ustalono uniwersalng jednostke

dzul, to przy przejSciu do ukiadu SI w wzorach wypada
wspoétczynnik A —réwnowaznik cieplny pracy.

Dlatego tez na przyklad, pierwsza zasada termodynamiki
dq =di — Avdp w ukladzie SI winna by¢ napisana dg =
=di — vdp.

W ten sposob, dla zmiany wzoréow z ukladu MKGSS na
uklad SI mozna zaleci¢ nastepujgce proste zasady:

1. Posta¢ wzoré6w wigzgcych miedzy sobg wielkosSci bez-
wymiarowe, jak i wchodzgce do nich wspoétczynniki licz-
bowe, nie zmienia sie. Na przyktad, w obu ukladach zwig-
zek miedzy predko$cig zredukowang A i liczbg M bedzie
wyrazony jednym i tym samym wzorem:

_k+1 M

2 k—1
1+—— m?

2

A2

2. Nie zmienia sie posta¢ wzorow i w tym przypadku,
jesli w nich nie wystepujg wielkoSci g i A. Tu nalezy tylko
uwaza¢ na wspoélczynniki liczbowe, w skitad ktérych moga
wchodzi¢é w ukrytej postaci wymienione wielkoS$ci.

Na przyklad, wydatek gazu w obu ukladach moze *byé

(o]
wyrazony jednym i tym samym wzorem G = gfif, l/——

)k “+1
2 JEE—
k—1
k ———
¢ &+1

[
ale wspoéiczynnik liczbowy 8=
liczbe g i dlatego winien by¢é zmieniony na

posiada

k42

1 .

K |kt
k+1

3. Ciezar wlasciwy (¥) nalezy zastgpi¢ gestoScig (o).

ﬂ:

Na przyklad, zamiast rownania cigglosci G = yfc w ukla-
dzie SI otrzymuje sie G = ofc.

4. We wszystkich wzorach, w ktérych wystepujg wspoéi-
czynniki A i g, nalezy je usungé¢ (g pozostaje tylko dla
oznaczenia samego przyspieszenia przyciggania ziemskiego,
g = 9,807 m/sek?).

Na przyklad, temperatura hamowania strumienia gazu

c2
T; =T+A . w ukladzie SI bedzie wyrazona T; =7+
c? ke
_|_
2cp

5. W obliczeniach liczbowych, nrzy przejSciu z ukladu
jednostek MKGSS na uklad SI, nalezy postugiwaé sie mnoz-
nikami przechodnimi podanymi w 4 kolumnie tabeli.

) kG — kilogram sita w ukitadzie MKGSS,

kg — kilogram masa w uktadzie SI
?) Cisnienie mozna takze zmierzyé w barach: 1 bar = 105 n/m?.
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Wielokrotno$ci i cze$ci jednostek pomiaru tworzy sie
przez pomnozenie lub podzielenie podstawowych jednostek

przez potege liczby 10.

Gustaw

Aleksander Gustaw Eiffel zostal nazwany ,,magiem zela-
za”, ale zajal tez poczesne miejsce wsrod tworcow wspoi-
czesnej aerodynamiki. Oto w kroétkim ujeciu historia tej
metamorfozy.

Eiffel urodzit sie 15.X11.1832 r. w Dijon (Cote d’Or). Majac
22 lata ukonczyl ,Ecole Centrale des Arts et Manufactu-
res”.

Juz w 1858 r. powierzono mu budowe zelaznego mostu
w Bordeaux; bylo to pierwsze jego dzielo w zakresie kon-
strukcji metalowych, ktére z czasem rozsiawily jego na-
zwisko.

Przy budowie nastepnych mostoéw, jak np. lgczacy Nive
z Bayonne i in. wprowadzil wlasng, nowg metode wtla-
czania filaro6w rurowych za pomocg pras hydraulicznych.

Rys. 1. Gustaw Eiffel

W 1867 r. obliczyl! wigzania paraboliczne hali maszyn na
wystawie paryskiej, potwierdzajac w praktyce stusznosc
swych teorii, dotyczgcych wspoéiczynnika sprezystosci
w przestach o wielkich rozpietosciach, jakich przed nim
nikt nie stosowal. Jego tez dzielem jest wprowadzenie fila-
row metalowych niebywatej dotgd wysokosci (wiadukty
Porto i Garage), przekraczajgcej 60 m.

We Francji, Portugalii, na Wegrzech oraz w dawnych ko-
loniach, dzietem Eiffla bylo wiele wspanialych konstrukcji
metalowych, wiaduktow i mostéw o charakterze monumen-
talnym. Ma on réwniez w swym dorobku obliczenia wigzan
metalowych wielu kosSciotow, hal targowych, gazowni,
dworcow kolejowych i in. tak we Francji, jak i poza jej
granicami. M.in. wybudowal imponujgcy gmach ,,Crédit
Lyonnais”, piekne muzeum ,,Galliéra”, znany dom towaro-
wy ,,Bon Marché”, wielki dworzec kolejowy w Budapesz-
cie, kopule obserwatorium w Nicei i wiele innych obiek-
tow.

Wreszcie w latach 1887—89 zbudowal w Paryzu na polu
Marsowym wieze wysokos$ci 300 m, uwazang dotychczas za
arcydzielo techniki w dziedzinie konstrukcji metalowych.
Nosi ona jego nazwisko. Goéruje nad wszystkimi obiektami
Paryza, stuzgc za stacje radiotelegrafu. Odegrala tez role
centrum dos$wiadczalnego badan z dziedziny lotnictwa.

Eiffel by! czlonkiem i prezesem rzeczywistym i honoro-
wym wielu instytucji naukowych i spotecznych; posiadatl,
obok francuskich, wysokie odznaczenia prawie wszystkich
panstw europejskich, jak Austro-Wegry, Portugalia, Wio-
chy, Grecja, Rosja, Serbia i in.

W 1890 r. Eiffel konczy swojg wieloletnia kariere kon-
struktorsko-budowlang w sensie praktycznym i przechodzi
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Nazwy ich, zgodnie z GOST, tworzy sie przez dodanie
przedrostkéw hekto (102), kilo (10%), mega (m)-10% giga {g)-
-10%tera (t)-10'%, decy (10-!), centy (10-?), mili (10-3), mikro
(mk)-10-%, nano (n)-10-% i piko (p)-10-12,

Eitfel

do prac czysto teoretycznych, wydaje caly szereg dzietl
w zakresie swej specjalno$ci. W 1902 r. porzucit catkowi-
cie konstrukcje metalowe i poswiecilt sie badaniom meteo-
rologicznym, a po paru latach zwroécit sie ku aerodynamice,
z ktérg sie juz nie rozstaje az do $mierci w 1923 r.

7 zakresu studiow meteorologicznych pozostawil 12 wiek-
szych prac i 5 mniejszych.

Penetracje dziedziny lotnictwa rozpoczal badaniami za
pomocag przyrzadow wilasnego pomystu witasciwosci aerody-
namicznych calego szeregu cial, opuszczajgc je na stalowej
linie ze szczytu swej wiezy. Co go sklonilo, czlowieka juz
przeszio siedemdziesiecioletniego, do poswiecenia sie zupel-
nie nowej dziedzinie wiedzy? Bylo to wszak polgczone nie
tylko z ogromnym wysitkiem umystowym, ale wymagato
rowniez diugotrwatego nakladu pracy. Trzeba pamieta¢, ze
sg to lata, w ktorych lotnictwo zaczelo stawia¢ pisiwsze
nieSmialte kroki, opierajgc sie na bardzo stabych podstawach
naukowych. Na ogél niezbyt nawet wierzono w mozliwosci
swobodnego poruszania sie czlowieka w powietrzu. Dopiero
sukcesy braci Wright w USA, Santos-Dumonta i Farmana
we Francji, a szczegdlnie przelot kanalu La Manche przez
Blériota w 1909 r. wzbudzajg powszechny entuzjazm i go-
rgczkowe wspotzawodnictwo wsérod lotnikow, ktorzy w wiek-
szo$ci sg jednocze$nie konstruktorami. Kazdy z nich robi
wszystkie mozliwe wysitki, aby jego samolot latal szybciej,
diuzej i wyzej. We Francji holdowano wtedy raczej meto-
dom empirycznym. Tutaj okazalo sie dobitnie, ze to nie
wystarcza. Rozwoj lotnictwa trzeba bylo oprze¢ na trwal-
szych podstawach naukowych. Jak sie przedstawialy wow-
czas badania naukowe, ktére mogly mie¢ zastosowanie do
rodzgcego sie lotnictwa? Oto proéba odpowiedzi:

Borelli w polowie XVII w. usilowal okresli¢ mechaniczne
zasady lotu ptakow.

Newton (1642—1727) pozostawil trwale dowody usitowan
zrozumienia i oznaczenia sil, jakie powstaja, kiedy ciecz
lub gaz oplywa jakie$§ cialo, w szczegélnym wypadku mogt
to by¢ ptat.

Daniel Bernouilli, uczony szwajcarski, w 1738 r. sformu-
lowal znane prawo, ustalajace zwigzek miedzy ci$nieniem
plynu nielepkiego (doskonalego) na cialo, jego ggstoscig
i jego energig kinetyczng, ujmujgc je w uznawane do dzi$
rownanie: p + 12 ov?= const., gdzie p oznacza cié$nienie,
o gestos¢ i v predkose.

D’Alambert w 30 lat po sformulowaniach Bernouilli’ego
doszed! do paradoksalnych konkluzji, ze teoretycznie w ply-
nie doskonalym zadne sily nie dzialajg na cialo.

Badania Sir George’a Gabriela Stokesa i Osborne’a Rey-
noldsa nie dotycza bezposrednio lotu, jednak wnie$li oni
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Rys. 2. Tunel aerodynamiczny Eiffla



istotny wktad, ustalajgc podstawy przeplywu plynéw lep-
kich.

Mouillard badat mechanike lotu ptakow i wyniki przed-
stawil w 1881 r. w swej pracy ,L’empire de lair-essai
d’ornithologie appliquée a l’aviation”. Dochodzi on do zro-
zumienia lotu szybowego: ,,Ten motor lekki a silny, ktory
utrzymuje ptaka w powietrzu, to wiatr”. Uczeni tej miary,
co Stefan Drzewiecki i Etienne Marey, darzyli prace Mouil-
larda uznaniem. Pierwszy znajduje w niej oparcie dla swej
mechanicznej teorii lotu, drugi prof. Collége de France,
wiasng metoda chronofotografii, zastosowang do lotu pta-
kow, potwierdza dokladno$é spostrzezen Mouillarda i stusz-
nos¢ jego wywodow.

Lilienthal prowadzi w latach 1886—89 badania nad opo-
rem powietrza i publikuje ,Der Vogelflug als Grundlage
der Fliegerkunst”.

Nawet wowczas, kiedy Polak, Stefan Drzewiecki w 1891 r.
w swej pracy ,L’aviation de demain” ustalil pierwszy teo-
retyczne podstawy lotu ,aeroplanowego” i sformulowatl
prawo samoczynnej rownowagi ptatowca nazywanego ,,ptas-
kolotem” oraz teorie $migta, termin ,,aerodynamika” jeszcze
nie wystepowal.

Dopiero w rok po pierwszym kontrolowanym locie braci
Wright przy uzyciu silnika spalinowego, niemiecki uczony
Ludwig Prandtl (1904) wprowadza zupelnie nowe pojecie
,,warstwy przySciennej”, co w znacznym stopniu przyczy-
nito sie do podzniejszych sformulowan teorii ptata nosnego,
czego dokonali w ciggu nastepnych lat, utrwalajagc prawa
acrodynamiki. znani uczeni M. Wilhelm Kutta w Niem-
czech, N. E. Zukowskij w Rosji i Fryderyk W. Lanchester
w Anglii.

Francja, ktérej pierwszenstwu w osiggnieciach lotniczych
w poczatkowych latach zagrazali bracia Wright, wysuwa
sie w 1909 r. na czolo takze w kierunku wzmocnienia nau-
kowych podstaw lotnictwa. Powstaja wtedy 3 wyzsze szko-
ly, majgce za zadanie ksztalcenie fachowcéw w tej dzie-
dzinie. Prof. Painlevé, czlonek Akademii Francuskiej, pdi-
niejszy prezes rady ministréw, 15.XI1.1909 r. w swym wy-
ktadzie inauguracyjnym w Wyzszej Szkole Aeronautycznej
zacheca do badan naukowych. Powiedzial on m.in.: ,Dzis§,
gdy zagadnienia oporu powietrza sg SciSlej okreslone, nale-
zy w celu urzeczywistnienia nowych postepow, zada¢ od
mechaniki teoretycznej niezbednych dalszych wyjasnien”.

Gustaw Eiffel, porwany ideg pelnego podboju przestwo-
rzy, przechodzi z dziedziny konstrukcji metalowych, uwien-
czonych ,,cudem techniki”, wiezg Eiffla, do aerodynamiki.
I tutaj wykazuje nie tylko gleboksg wiedze, ale rowniez nie-
zwykly mtlodzienczy zapal w realizacji swych zamierzen.
Daje lotnictwu nieocenione ustugi, jako twoérca aerodyna-
miki do$wiadczalnej i pionier postepu w zakresie Zzeglugi
powietrznej.

Ciekawe sg np. spostrzezenia Eiffla zwigzane ze zmiang
oporu kuli. Okazalo sie, ze opor kuli wzrasta ze wzrostem
predkosci do pewnej warto$ci, a nastepnie gwaltownie ma-
leje, wspotczynnik oporu spada do 2/s poprzedniej warto$ci
lub nizej. Wspélczynnik oporu cy wystepuje we wzorze na
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czyny powstawania zjawiska nie zostaly ustalone. Dopiero
Prandtl w 1914 r. wyjasnil, ze jest ono spowodowane przej-
Sciem warstwy przySciennej laminarnej w burzliwg przed
punktem oderwania.

W 1910 r. Eiffel wrdal w druku pierwsze sprawozdanie
ze swych do$wiadczen pt. ,,Recherches experimentales sur
la resistance de l’air, exécutés a la tour Eiffel”. W tym sa-
mym roku pojawila sie druga jego praca, traktujgca ten
sam przedmiot pt. ,,LL.a resistence de l’air, Fxamen des for-
mules et des experiences”, nastepnie trzecia pt. ,La resis-
tance de l'air et l'aviation. Experiences effectuézs au la-
boratoire du Champ de Mars”.

W 1912 r. Eiffel uruchamia drugie laboratorium aerody-
namiczne w Auteuil pod Paryzem z tunelem aerodynamicz-
nym wtasnego typu. Tunele takie typu ,Eiffla” rozpow-
szechnily sie w tych czasach nie tylko w Europie, ale
i w USA. Na rys. wida¢ przekréj takiego tunelu. W tune-
lach tego juz ulepszonego ksztaltu kanal powietrzny skta-
dat sie z nastepujgcych 3 elementow:

site oporu, (P, = cy (D — @ Kkuli), jednakze przy-

1) zbiezny wlot do tunelu — C,
2) przestrzen pomiarowa o stalym przekroju — D,
3) rozbiezny stozkowy dyfuzor — E.

Eiffel zajmowal sie takze bilansem energetycznym i ana-
liza strat przeplywoéw w tunelach aerodynamicznych przez
siebie budowanych.

W 1919 r. ukazala sie praca Eiffla pt. ,,Resumé des prin-
cipales travaux executés pendant la guerre au laboratoire
aérodynamique Fiffel 1915—1918”, zawierajgca sprawozda-
nie 'z jego studiow w czasie I wojny Swiatowej, tj. jest
z okresu, w ktorym lotnictwo poczynito takie postepy, o ja-
kich trudno bylo marzy¢é w poczatkach jego dziatalnosSci na
polu aerodynamiki.

Eiffel napisal tez prace, poswiecong teorii Smigta pt.
,Etudes sur I'helice aérienne, faites au laboratoire d’Auteuil”.

Rezultaty badan Eiffla, dotyczgce profilow skrzydel zosta-
ly przedstawione w formie specjalnych nomogramoéw Eiffla.
Na podstawie tych wykres6w mozna okre$lic optymalne
profile dla jedno-, dwu- i trdojptatowcéw, co bylo bardzo
uzyteczne dla konstruktoréw. Byl to jeden z praktycznych
sposobow zastepowania pracochlonnych przeliczen.

W ostatniej pracy Eiffel podaje rowniez zastosowanie
metody wykreslnej do studiow nad statecznoscig ptatowcow.

E.J

K R&GNIKA

€ Minister Obrony Narodowej marszatek M. Spychalski zdat spra-
wozdanie ze stanu obrony powietrznej Kraju na posiedzeniu Sej-
mowej Komisji O.N. Ponadto czitonkowie Komisji wizytowali jed-
nostki i obejrzeli nowoczesne urzadzenia obrony powietrznej Kraju.
Komisja wysoko ocenita stan gotowosci oraz poziom wyszkolenia
Wojsk Lotniczych.

& Odbylo sie plenarne posiedzenie Zarzagdu Git. APRL, na kto-
rym sekretarz generalny zlozyl! sprawozdanie 2z dziatalnosci tej
instytucji za okres czerwiec — wrzesien 1964 r. Wyniki szkolenia
w tym okresie dodatnio charakteryzuja zdobyte odznaki szybow-
cowe: 132 srebrne, 28 zlotych, 7 diamentowych. 78 pilotéw uzyskatlo
warunek diamentowy za przelot docelowy 300 km, 22 za przelot
500 km. Na posiedzeniu oméwiono zadania Aeroklubu PRL na lata
1966--1970, o czym T.L. poinformuje w nastepnej Kronice.

€& Komisja samolotowa APRL zdecydowata oglosi¢é konkurs na
projekt samolotu akrobacyjnego, ktéry mozna by w niewielkiej
iloSci budowaé¢ w warsztatach APRL. ROwnoczesnie postariowiono
kontynuowaé¢ udang probe przerébki Zlina 26 na ,,Super Kasper
AKkrobata’. Uchwaty te powzieto zar6wno z uwagi na zaplanowane
w 1966 r. mistrzostwa S$Swiata w akrobacji, jak rowniez w trosce
o szkolernie w tej dziedzinie.

€& Komisja szybowcowa APRE omowila przygotowania do Szy-
bowcowych Mistrzostw Swiata w Anglii. Zgloszono ekipe zlozong
z 17 o0s6b (w tym 4 zawodnikéw), USA i ZSRR zaproponowaty
zmiany regulaminu SMS. Powstal projekt rozgrywania mistrzostw
kobiecych.

& APRL wprowadza postep techniczny i nowy sprzet. Samoloty
i szybowce zostaly wyposazone w radiostacje ,.RS.2””; w S$lad za
przerobkg dokonang w Swidniku — w Krosnienskich LZN adapto-
wano kilka samolotéw ,,Super Kasper Akrobat’”. Przechodzi sig¢ na
bezresursowg eksploatacje szybowcow,

Obecnie wprowadza sie do latania zmodernizowane ,,Bociany’’
oraz partie 10 szt. ,,Fok. 4’’. W 1965 r. Aeroklub uzyska akrobacyjne
,,Kobuzy”, po czym otrzyma ,,Kormorany’” i ,,Zefiry 3.

€& Czynna w Krakowie przez okres 6 tygodni Wystawa Lotnicza
zamknieta zostala w pazdzierniku. Dajgc przeglad rozwoju pol-
skiego lotnictwa, Wystawa miata duze znaczenie propogandowe
i stanowita powazny wktad w obchody lotniczego XX-lecia. Zgro-
madzono na niej ponad 60 eksponatéw od dwuplata Farmana do
TS.11l. Wystawe zwiedzilo 100 tys. o0sOb.

€ Mgr inz. R. Witkowski na lamach zeszytu 46 ,,Skrzydlatej Pol-
ski’’ optsuje przebieg przygotowan do rekordowych lotéw samolo-
tu TS.11. zakonczonych zdobyciem przez inzynier6w Abtamowicza
i Natkanca czterech miedzynarodowych rekordéw dla samolotéw
odrzutowych w kategorii ciezaru 1750—3000 kG. KOwnocze$nie — jak
wiadomo — pobity zostal. rekord zony radzieckiego kosmonauty
Mariny Popowicz na czeskim samolocie L.29. Artykul, napisany
przez pracownika Zaktadu Badan w Locie I. L., czyta sie z duzym
zainteresowaniem.

& I znéw Kronika zatobna. Zginat tragiczng Smiercig Mistrz Spor-
tu, dlugoletni instruktor szybowcowy i samolotowy Aeroklubu
Wroctawskiego Marian Gorzelak.

Odszedl tez od nas pionier lotnictwa,
Lotnictwa, popularyzator latania ws$réd mlodziezy —
1910 r. — Henryk Segno.

czlonek Klubu Senioréw
pilot od

€ We wrze$niu, na wiejskim cmentarzu w Grucie pod Grudzig-
dzem odbyla sie uroczysto$é¢ odstoniecia pomnika na grobie kpt.
Laskowskiego, ktory zgingt w walce z najezdzcg w dn. 2.I1X:1939 r.
Kpt. Laskowski otrzymal rozkaz zaatakowania bronig poktadows,
z lotu koszgcego, pancerno-motorowej kolumny Wehrmachtu. Ta
Smieré dowddcy 141 eskadry samolotéw P.11 — to prawdziwy sym-
bol bezbronnosci Polski wobec najazdu hitlerowskiego.
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SAMOLOT O ZMIENNEJ GEOMETRII SKRZYDEA
GENERAL DYNAMICS F-111

W jednym z poprzednich zeszytow ,,Techniki Lotniczej”
(nr 10, 1962) opisano projekt wielocelowego samolotu tak-
tycznego TFX, o zmiennej geometrii skrzydla, opracowany
przez firme Boeing w ramach konkursu amerykanskiego
ministerstwa obrony. Udzial w konkursie brata roéwniez
firma General Dynamics wspoélnie z firmg Grumman i osta-
tecznie te dwie wytwornie otrzymaty w listopadzie 1952 r.
zamOwienie na rozwoéj i produkcie samolotu tego typu.
Wedlug ostatnich informacji prototyp samolotu General
Dynamics by! juz demonstrowany publicznie. Samolot ten
nosi oznaczeniec F-111 i ma by¢ budowany w dwoch wer-
sjach: w wersji A przeznaczonej dla lotnictwa i w wersji B
przeznaczonej dla marynarki.

Podobnie jak samolot zaprojektowany przez firme Boeing,
samolot General Dynamics ma skrzydio o zmiennej geome-
trii, przy czym w przypadku wersji B, konce skrzydila sg
przediuzone w celu uzyskania lepszych wiasnoéci przy ma-
tych predkosciach lotu (Firma Boeing zamierzala polepszy¢
wlasnosci lotne wersji B przy matltych predko$ciach, przez
zmniejszenie ciezaru platowca, co prowadzilo do powaznego
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ograniczenia predko$ci maksymalnej zaréowno przy ziemi,
jak i na duzych wysokos$ciach lotu). Skrzydio jest zaopa-
trzone w klapy na krawedzi splywu i na krawedzi natarcia.

Jak wida¢ na zalgczonych zdjeciach dyfuzory wlotowe
silnikéw tworzg wycinki kola o kacie 90°, ograniczone od
géry powierzchnig skrzydia i z boku $ciang kadiuba. Ka-

nalty wlotowe silnikéw sg nachylone w stosunku do osi ka-
diluba o okoto 10°. Umieszczona pod ogonowag czeS$cig ka-
diuba pletwa stuzy w przypadku wersji B rownoczesnie do
chowania haka skracajgcego dobieg przy lgdowaniu na lot-
niskowcach. Dodatkowe pltetwy pod gondolami silnikéw
zwiekszajg statecznos$¢ boczng przy naddzwiekowych pred-
kosciach na duzych wysokoSciach lotu.

Samolot jest wyposazony w dwa silniki dwuprzeplywowe
z dopalaniem Pratt and Whitney JTF-10A (wojskowe ozna-
czenie TF-30). Lopatki turbiny silnikéw sg chlodzone po-
wietrzem systemem cyrkulacyjnym. W przeciwienstwie do
projektu Boeing silniki nie sg zaopatrzone w odwracacze
ciggu.

Ciezar catkowity wersji A wynosi 31500 kG, wersji B —
29 500 kG, predko$¢ maksymalna przy ziemi 1450 km/h, na
wysokos$ci 11 km — 2600 km/h, zasieg przy przelotach naj-
mniej 5600 km.

Samolot wersji A ma by¢ poczgtkowo budowany jako
mys$liwsko-bombowy oraz rozpoznawczy, rozwaza sie row-
niez mozliwo$§é zastosowania go do obrony powietrznej.
Moze startowac¢ z pasow o diugo$ci 900 m. Samolot wer-
sji B —stuzgcy jako przechwytywacz — jest uzbrojony
w sze§¢ pociskoOw Kkierowanych , Phoenix”.

Facznie ma by¢é wybudowanych 1700 samolotéow F-111,
ktoére liczac od roku 1968 najmniej przez dziesie¢ lat pozn-
stang na uzbrojeniu lotnictwa i marynarki.

W. K.
SAMOLOT LATAJACY ,WE WLASNYM STRUMIENIU”

Zakonczono niedawno proéby zdatno$ci seryjnej wersji

samolotu krotkiego startu Custer CCW-5 (firmy Custer



Channel Wing Corp.). Jak ‘'wida¢ na zalgczonych zdjeciach,
skrzydla samolotu w cze$ci przykadiubowej tworzg dwa
poipierScienie, w ktéorych umieszczone sg silniki napedza-
jgce pchajgce Smigta. Dzieki zastosowaniu ,kanalowego”
skrzydia mozliwy jest lot samolotu ,we wlasnym stru-
mieniu” (predko$¢ strumienia w kanalowej czeSci skrzydia
wynosi w warunkach statycznych 185 km/h), co pozwala
na skroécenie startu i predko$Sci minimalnej — diugosé
startu ponad 15 m przeszkodg wynosi 33 m, a predkosé
minimalna 13 km/h przy kgcie natarcia 21°. Konstrukcja
samolotu jest metalowa z wyjatkiem pokrycia poéipierscie-
niowych czesci skrzydla, ktore jest wykonane z tworzywa
sztucznego. Cieciwa polpierscieniowych czesSci skrzydla
wynosi 1,83 m, wysoko$¢ 0,305 m, profil NACA 4418. Roz-
pieto§¢ samolotu 12,55 m, ciezar samolotu pustego 1670 kG,
ciezar catkowity 2450 kG, predko$s¢ w locie poziomym
400 km/h. Do napedu zastosowano dwa silniki Continen-
tal 10-470-P o mocy 260 KM i przestawialne $migta
Hartzell o $rednicy 2,13 m. Cene samolotu z normalnym
wyposazeniem ustalono na 65000 dolaréw. Dotychczas zo-
stalo zamowionych ponad 40 samolotow CCW-5.

W. K.

PRACE BADAWCZE NAD SMIGEOWCAMI O DUZEJ
PREDKOSCI LOTU

W ramach programu rozwoju Smigtowcéw o duzej pred-
kosci lotu dla amerykanskiej armii i marynarki przebu-
dowano kilka $miglowcéw, zaopatrujgc je w dodatkowe

turbinowe silniki odrzutowe i w skrzydia o malej po-
wierzchni. Nalezy do nich $miglowiec Lockheed XH-51A
z dodatkowym silnikiem Pratt and Whitney J60-P-2 o cig-
gu 1360 kG i ze skrzydiem o rozpietosci 4,5 m (Smiglowiec
ten ma rozwija¢ predkos¢ 320 km/h), Kaman UH-2 z jednym
silnikiem General Electric J83 (cigg okolo 1100 kG) i o pred-
koSci ponad 400 km/h, Bell UH-1B ,,Iroguois” z dwoma
dodatkowymi silnikami Continental J69-T-9, ktéry osiag-
nal predkosé 358 km/h, i Smiglowiec Sikorsky S-61F. Ten

ostatni jest wyposazony w dwa dodatkowe silniki Pratt
and Whitney J60, skrzydlo o rozpieto$ei 9,75 m, szeScio-
lopatowy wirnik oraz powiekszony statecznik wysokosci
i statecznik kierunku. Skrzydlo jest zaopatrzone w klapy,
speiniajgce réwnocze$nie role lotek. Poza tym wymonto-
wano pomocnicze boczne plywaki i zastosowano chowane
podwozie gléwne. Smiglowiec ma rozwijaé predkosci do
460 km/h. Préby w locie majg rozpoczgé sie na poczatku
1965 roku. wW. K
€L UST

PIERWSZA PROBA W KOSMOSIE RAKIETOWYCH
SILNIKOW ELEKTRYCZNYCH

20 lipca 1964 roku przeprowadzono w Stanach Zjedno-
czonych w ramach programu Sert (Space Electric Rocket
Test) probe jonowych silnikéw rakietowych w warunkach
kosmicznych. Celem proby bylo poréwnanie osiggéw sil-
nikéw pracujgcych w komorach proézniowych z osiggami
w warunkach rzeczywistej przestrzeni kosmicznej. Zasto-
sowany do badan zasobnik wazyl 170 kG. W zasobniku
tym umieszczono dwa silniki jonowe — jeden zbudowany
przez Lewis Research Center i wykorzystujgcy jako S$ro-
dek napedowy pary rteci, drugi zbudowany przez firme
Hughes i pracujgcy na cezie. Zasobnik zostal wystrzelony
za pomocg czterostopniowej rakiety ,Scout” i osiggnal
wysokos¢ 4000 km. Catly lot trwal 50 minut. Jeden z bada-
nych silnik6w pracowal bez zarzutu, drugi natomiast nie
dawal ciggu z powodu zwarcia w sieci.

Znane sg nastepujgce szczegbély badanych silnikow:

Silnik Lewis — cigg 0,0029 kG, impuls jednostkowy
4900 sek, predkos¢ wylotowa jonoéw 172200 km/h, moc
na wejSciu 1400 W, moc na wyjsSciu 680 W, sprawno$é
48,5%, Srednica 190,5 mm, ciezar 5,3 kG;
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Silnik Hughes —

cigg 0,005 kG,
8050 sek, predko$¢ wylotowa jonow 283 250 km/h, moc na
wejsciu 600 W, moc na wyjSciu 193 W, sprawnos$¢ 32,2%o,
Srednica 102 mm, ciezar 6,0 kG.

impuls jednostkowy

Ww. K.
»SYNCOM” 3

19 sierpnia 1964 r. z przyladka Kennedy rakieta nos$na
»Delta” wyniosta satelite Syncom 3 na orbite.

Rakieta ,,Thor-Delta” wyniosta satelite na tor eliptyczny
z predkoscig styczng okolo 10,4 km/sek. w perigeum na
promieniu okoto 6500 km. Przed osiggnieciem tej predkosci
maly silniczek rakietowy nadaje jej ruch obrotowy wzgle-
dem wiasnej osi. Przy wysoko$ci okolo 44 000 km uruchomit
sie dodatkowy silniczek i predko$¢ wzrosta tak, ze osiag-
nela wartos¢ synchroniczng okolo 3320 km/sek. Po wejsciu
na orbite kolowg ustawienie i orbita sg regulowane przez
silniczki rakietowe na wode utleniong. Bledy na torze
reguluje dysza osiowa, dziala ona na sygnal z ziemi. Do
okreSlenia predkos$ci obrotu i polozenia stuzy stoneczne
czujniki. Skiadajg sie one z podwodjnych silikonowych ko-
morek (fotokomorek) i sg umieszczone za ekranami ze
szczelinkami. Gdy promien stoneczny pada prosto na
komoérke powstaje impuls elektryczny i sygnal telemetro-
wany jest na ziemie. Kontroler synchroniczno$ci — mozg
satelity — znajduje sie na ziemi. Nadaje on wymagane
rozpoczecie i czas trwania pracy odpowiedniej dyszy dla
uzyskania wymaganej korekty. Kontroler stanowi beben
krecacy sie z tg samg predkosScig co satelita, symuluje on
jego ruch odbierajgc sygnaly od czujniké6w. Za posred-
nictwem licznych kontaktow nadaje on sygnaly do stero-
wania dysz korekcyjnych.

Kolejne fazy ustawiania na orbicie:

1. Start 12,15 czasu dla pol. Greenwich;

2. T + 2 min 33 sek. uruchomienie II° rakiety nos$nej;

3. T+ 7 min. 20 sek. — skret w lewo;

4, ;1‘+ 26 min 10 sek. III° zapala sie na 22 sek., 147 obr/
sek;

5. Pochylenie 16° — silnik oddziela sie;

6. T + 6 godz. polozenie 90° E nad Oceanem Indyjskim;

7. T + 11 godz. 40 min. drugie perigeum nad sSrodkowym

Pacyfikiem;

8. T+ 22 godz.

9. T + 28 godz.
nie 127° E;
Satelita wchodzi
niczng;

10. Nastepuje 10-dniowy okres dryfowania. Silniczki kory-
gujg potlozenie;

11. Ostateczna pozycja 176° dlugo$ci geograficznej, tuz
koto linii zmiany dat. 11 wrze$nia 64. Syncom ,stoi”
na 180°, dryfuje 0,01°/dzien na wschod, ale dryfowanie
zmaleje w ciggu niewielu tygodni do 0.

50 min. trzecie perigeum;
30 min. IV® zapala sie na 20 sek, poloze-

na orbite réwnikowg — synchro-

Na koniec — droga obrazéow olimpijskich: ze stadionu
obraz dociera przez Centrum Telewizyjne w Tokio do stacji
naziemnej 1}acznos$ci satelitarnej Koshima w Japonii. Na
fali 4 cm wysylany byl do ,Syncoma”, stgd na fali 16,5 cm
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do stacji Point Mugu w Kalifornii. Dalej za pomoca sieci
linii radiowych do wszystkich stacji telewizyjnych Ameryki
Poélnocnej oraz do stacji Halifax w Kanadzie — gdzie
zarejestrowany byl na taSmie. Tasme zabieral samolot
i przewozil do Londynu lub Paryza i tu byla odtwarzana.

Stad obraz, przez Centrum Techniczne w Brukseli, roz-
chodzil sie na calg sie¢ Eurowizji. Dzwiek towarzyszacy
byl przesylany telefonicznie kablem oceanicznym Japo-
nia — Hawaje — Stany Zjednoczone. Z. Br.

0.G.0. — NA ORBICIE

4 wrzeSnia z przylgadka Kennedy, rakieta ,,Atlas-Age-
na” wyniosta na orbite satelite geofizycznego O.G.O. —
Orbiting Geophisical Obserwatory.

Orbita satelity — perigeum 290 km, apogeum 152 000 km,
czas obiegu 63 godz. Gléwnym zadaniem satelity jest po-
znanie zjawisk fizycznych, jakie powoduje sionce oddzia-
lujac na otoczenie bliskie Ziemi. Ma on robi¢ pomiary
atmosfery, magnetosfery i przestrzeni poza dzialaniem pola
magnetycznego Ziemi, ze szczegbélnym uwzglednieniem wa-
runkoéw szkodliwych dla czilowieka w kosmosie. Czas pracy
przypuszczalnie jeden rok. W sumie ma przeprowadzic
20 oddzielnych badan naukowych. Miedzy innymi badania
promieni kosmicznych, radioastronomicznych, sklad atmo-
sfery, gesto$¢ i temperature jonosfery, mikrometeoryty, pole
magnetyczne — te badania dotycza obszaru bliskiego Ziemi.
W przestrzeni miedzyplanetarnej ma zbada¢: protony sto-
neczne, ,wiatr stoneczny”, promieniowanie X, ultrafiole-
towe 1 mikrometeoryty. Ciezar okolo 500 kG, catkowita
diugos$¢ z antenami 20 m, szeroko$¢ 13 m. Wymiar korpusu
okolo 2 m X1 mX1 m. System 1!gcznosci jest bardziej
rozwiniety — reaguje na 254 sygnaly z Ziemi. Razem rnoze
da¢ informacje 86 milion6w bitow, przy czym 64 000 bitow
na sek.

Na orbicie okazalo sie, ze zawiodly dwa z 16 drazkow
antenowych, ktore nie wysunely sie. Duze platy z komor-
kami fotoslonecznymi — bedgce Zrodiem zasilania — rozio-
zyly sie zgodnie z planem w kierunku slonca, lecz dodat-
kowy blad zdarzyl! sie w mechanizmach utrzymujgcych
trzy anteny i pewng ilo§¢ instrumentéw skierowanych
w kierunku Ziemi. Praca wiec satelity bedzie niepelna.
Dwa drazki po 7 m mocujg magnetometry, cztery drazki
utrzymujag w odleglosci 1,2 m od korpusu mniej czule
przyrzady.

Na drazkach pionowych umocowane sg dwa pojemniki,
ktére krecg sie woko6l osi prostopadiej do osi podiuznej
korpusu i sg stale ustawione w plaszczyznie orbity. Na
wystajgcych drgzkach sg ustawione dysze silniczkow kory-
gujgcych ustawienie satelity. Uklad orientujgcy ma 5°
swobody, skilada sie on z czujnikOw na promienie poza-
czerwone, kol bezwladnosSciowych i silniczkow korygujg-
cych. Temperatura we wnetrzu dzieki sterowanym regula-
torom od +4° do +35° regulatory otwieraja lub przymy-
kajg zaluzje.

Ma by¢ wypuszczonych sze$¢ takich satelitow na jeszcze
wieksze orbity.

Z. Br.

SPOIWO I LUTOWIE O STRUKTURZE WLOKNISTEJ

W Amerykanskim Instytucie Spawalnictwa opracowano
i przebadano interesujgcy material na spoiwa i lutowia.
Jego cechg charakterystyczng jest wioknista struktura.
Material ten skilada sie z precikow o diugosci okolo dwa-
dzieScia razy wiekszej od najwiekszej S$rednicy, a wiasci-
wie najwiekszego wymiaru poprzecznego. Zakres ,Srednic”
tego materialu waha sie od 0,01 do 0,1 mm. Material
w tej formie moze byé otrzymywany wieloma spo-
sobami, miedzy innymi: skrobaniem, wiérkowaniem, cie-
ciem drutow ciggnionych itp. W poczatkowej fazie przygo-
towania stanowi on puszystg mase o 4—5%, wypelnienia
objetosci. Po sprasowaniu, czy przewalcowaniu, poddawany
jest spiekaniu i stanowi wtedy rodzaj pilSni (patrz rys.).
Wypelnienie metalem tej masy moze zawieraé¢ sie w gra-
nicach od 4% do prawie 100%, zaleznie od stopnia prze-
walcowania. W tej fazie przygotowywaé mozna prawie
wszystkie metale, nawet i tak trudne do formowania, jak
wolfram i molibden. Wyjatkiem tylko sg bardzo kruche
stopy, np. eutektyczny stop Ni-B.



Material o takiej strukturze grupuje w sobie wiele zalet
w stosunku do materialu pelnego c¢zy proszku. Podstawowe
zalcty to duza uniwersalno§é w produkowanych gestosciach
materialow, dobre wilasnos$ci mechaniczne przy minimalnej

gestosci, wygodna forma dostawy — w postaci paskow
i taSm — bardzo szeroki zakres mozliwych proporcji réz-
nych metali w jednym spoiwie lub proporcji metal — po-
wietrze.

Z tych wzgledow material znalazl zastosowanie do roz-
prowadzania wilgoci, filtrowania, jako podloze samosmaru-
jace, wygodny ,mieszalnik” réznych metali i stopow itp.
W odniesieniu do poszczegolnych proceséow lgczenia wyka-
zuje szczegoOlnie dodatnie wlasnosci.

Przy zgrzewaniu oporowym uzywany jest w formie pod-
kladek. Dzieki duzej oporno$ci umozliwia wysokg koncen-
tracje ciepla dajgc szczelne polgczenia. Przy lutowaniu
twardym, dzieki posiadaniu przestrzeni kapilarnych, pozwa-
la na dokladne i réwnomierne rozprowadzanie lutowia po
szerokich szczelinach. Z tego samego powodu stanowi wy-
bitnie pozytywny $érodek do mieszania réznych metali,
utatwia wzajemng dyfuzje i pomaga w reakcjach zacho-
dzacych w zlgczu. Dzieki tym wlasnoSciom powaznie mozna
zwiekszy¢ zakres stosowania lutowania o wzrastajgcej tem-
peraturze wtornego topienia (zlgcze moze pracowaé powyzej
temperatury lutowania).

Nastepna zaletg jest stworzenie siatki pozwalajgcej na
utrzymywanie sie lutowia przy rozgrzewaniu. Jedyng wadg
jest stosunkowo wysoki koszt produkcji tego materiatu.
E.gczy sie to jednakze z brakiem opanowanych metod wy-
robu. W chwili oktecnej, oczywiscie tam, gdzie warunki
lechniczne na to pozwalaja, nalezy stosowaé¢ material tan-
szv, konwencjonalny. Jednakze nowy material znacznie
przewyzsza dotychczasowy, stwarzajgc wiele nowych mozli-
wosci dla konstruktorow i nowe perspektywy dla kon-
strukeii smawanych i lutowanych, ktéorym juz nie mégltby
podoia¢ material w formie dotychczasowej. A. G.

Wszysthkim pracownikom technicznym,
naukowym oraz sympatykom lotnictwa

TERMOGRAFICZNE METODY DO SPECJALNYCH
ZASTOSOWAN

Historia metody termograficznej siega 1888 roku. Jednak-
ze dopiero w ostatnich latach rozwdj jej i udoskonalenia
pozwolily na praktyczne uzytkowanie tej metody. Gidéwne
trudnos$ci to dokladne sterowanie i kontrola ilosci dopro-
wadzanego ciepta, a takze dokladny pomiar temperatury.
Proby prowadzone tg metodg zalezg w duzym stopniu od
charakterystyki przedmiotu badanego — wymiary i ksztal-

ty — a takze od strat ciepla odprowadzanego w otocze-
nie itp. Mimo tych trudnoSci termografia znalazia zastoso-
wanie przemystowe. Istniejg trzy ro6zne techniki:

tzw. 1) ,,mrozu”, 2) ,,plynu reagujgcego na ciepto”, 3) ,,fosfo-
ru czulego na temperature”. Pierwsza metoda stuzy do
okreslenia poprawno$ci przywierania okladziny do ma-
terialu podstawowego. Polega ona na natryskaniu 14%
roztworem acenaptenu w tréjchloroetylenie na powierzch-
nie badang. Po odparowaniu rozpuszczalnika powierzchnia
badana pokrywa sie ,szronem’” acenaptenu. Tak przygoto-
wany przedmiot poddaje sie rownomiernemu nagrzaniu
powisrzchniowemu pradami wirowymi. Przy odpowiednich
parametrach cieplo przenika do rdzenia. W przypadku
braku powigzania okladziny z rdzeniem cieplo nie jest od-
prowadzane, a powierzchnia silnie nagrzana, az do stopie-
nia szronu. Gladkie plamy stopionego ,,szronu” wykazujg
miejsca wadliwego przylegania. Podobnemu celowi stuzy
druga metoda. W tym przypadku jako $rodka kontrolne-
g0 vzywa sie plynu, ktéry zmienia swojg gesto$¢ i napiecie
nowierzchniowe w przypadku wystawienia go na dziatanie
temperatury. Istnienie ,gorgcych miejsc” powoduje prze-
micszczanie sie plynu i grupowanie w miejscach zimnych.
Obraz wad jest tym wyrazniejszy, im wystepowal wyzszy
gradient temperatury. W ten sposoéb odbywa sie np. kon-
trola przylegania okladziny do wypelniaczy komoérkowych.
Miejsca wadliwego przylegania charakteryzujg sie zlym od-
prowadzeniem ciepla, a wiec silnym lokalnym wzrostem tem-
peratur. Doprowadzony plyn kontrolny rozlewa sie dookola
tych miejsc, wyznaczajac wyraznie granice wad. Nagrze-
wanie dokonywane jest promieniami podczerwonymi. Plyn
po probie zachowuje sie w sposéb trwaly przez kilka dni,
a jednoczeénie mozna go usunagé-

W trzecie] metodzie wykorzystuje sie fosfor czuly na
temperature. Po nalozeniu fosforu na element badany pod-
lega on naswietlaniu promieniami ultrafioletowymi, a roéz-
nica w przewodno$ci objawia sie réznicg jaskrawosci fosfo-
ru. Jak wida¢ we wszystkich technikach wykorzystuje sie
podobne zjawisko tylko za pomocg roéznych $rodkow. Za-
stosowanie metod termograficznych moze mieé miejsce,
poza przypadkami wymienionymi, réwniez do celéw stwier-
dzenia np. poziomu napelnienia sodem chlodzonych zawo-
row silnikow tlokowych i w wielu innych przypadkach.

Ar G
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Puti razwitija 1 etatielnych apparatow.
Oborongiz, Moskwa 1962 r., stron 132,

W. F. Bolchowitinow,
cena 71 kop.

W ksigzce przedstawiono historie rozwoju aparatow latajgcych.
Przeanalizowano przyczyny okreslajgce powstawanie i zanikanie
poszczegbdlnych wzoré6w oraz postep i cofanie sie w procesie roz-
woju danej gatezi techniki. Wskazano, jak byly stosowane apara-
ty latajgce, jak wykorzystywatla technika osiggniecia nauki, jakie
wymagania stawiala technice i nauce praktyka stosowania apara-
tow i jak w wyniku ich wzajemnego oddzialywania postepowat
rozwoj latajacych aparatow. Dla stworzenia inzynierskiej analizy
ustalono kryteria umozliwiajgce obliczenie wspéiczynnikow, ktore
sg podstawg do wyprowadzenia wniosk6w i uogélnienn. Podano
réwnania istnienia samolotu oraz wzory, pozwalajace na porow-
nanie wilasnosci i osiggéw samolotéw. Podano rowniez szereg
tabel poréwnawczych samolotow, ktore wykonalty pierwsze loty,
jak i z nastepnych okresow ich rozwoju, tabele porownawcze
pierwszych i nastepnych silnikéw, produkcyjne wskazniki pierw-
szych i poézZniejszych zakladow lotniczych, poréwnawczg tabele
wzglednej wytrzymatosci roéznych materialow oraz wykreslne
zestawienia porownawcze ciezaré6w, innych wilasnosci i osiggow
rozpatrywanych samolotow. W ostatnim rozdziale przedstawiono
rozwo6j latajgcych aparatoéow balistycznych. Tres¢ uzupelniono licz-
nymi fotografiami i rysunkami. Ksigzka przeznaczona jest dla
inzynier6w zajmujgcych sie projektowaniem, produkcjg i eksploa-
tacjg latajacych aparatow. L. S.

Obledienienje samolotow na ziemle i sposoby borby s nim.
A. G. Datnow, Wojennoje Izdatielstwo Ministierstwa Oborony SSSR,
Moskwa 1962 r., stron 52, cena 8 kop.

W popularnej broszurze dano krotki przeglad materialéw opu-
blikowanych w krajowej i zagranicznej literaturze, omawiajgcych
zagadnienie naziemnego oblodzenia samolotéw i doswiadczen walki
z nim. Zestawiono roézne sposoby chronienia samolotéw przed
oblodzeniem, ktore przeszly doswiadczalne sprawdzenie oraz usu-
wanie z ich powierzchni powstajgcego lodu. Rozpatrzono zagad-
nienia przyklejania sie lodu do powierzchni ciat twardych, wplyw
naziemnego oblodzenia na aerodynamiczne i lotne charaktery-
styki samolotow, sposoby usuwania lodu z powierzchni samolotu
na ziemi, oparte na promieniowaniu ciepta, na stosowaniu cieczy
z niskg temperaturg zamarzania — rozpuszczajgcej wode, sposoby
oparte na tworzeniu roztworé6w eutektycznych oraz sposoby opar-
te na rownoczesnym zastosowaniu nosnika ciepla i obnizenia
temperatury zamarzania wody. TreS¢ uzupelniono tabelami i wy-

kresami. Broszura przeznaczona Jest dla zaldg latajgcych oraz
pracownikow inzynieryjno-technicznych eksploatacji samolotow
w jednostkach wojskowych i cywilnych. L. S.

Fiziologiczieskije faktory czielowieka,
ponowku posta uprawlenja maszinoj.
Moskwa 1962 rok,

opriedielajuszczije kom-
O. A. Sidorow, Oborongiz,
stron 364, cena 1 rb 27 kop.

Ksigzka wprowadza czytelnika w krag zagadnienn racjonalnego
projektowania stanowiska sterowania dang maszyng, z uwzglednie-
niem higieny pracy oraz fizjologicznych i psychologicznych mo-
zliwosci czlowieka. W zwigzku z tym podano w poczagtkowych
rozdzialach krotkie wiadomosci o budowie ciata czlowieka, jego
proporcjach, wymiarach, ruchach czesci, predkos$ci ruchow, sile,
ciezarze oraz narzgdach wzroku, stuchu, mowy, czuloSci skory,
oddychania i wymiany krwi. W dalszym rozdziale omoéwiono
projektowanie wyposazenia kontroli, sygnalizacji i sterowania ma-
szynami. Opisano wskazniki wzrokowe, $wietlne i przedmiotowe,
wyposazenie sygnalizacji dzwiekowej nadawczej i odbiorczej, me-
chanizmy sterowania recznego i noznego z uwzglednieniem jego
typow i skutecznosSci. Przedstawiono roéowniez zasady projekto-
wania stanowisk sterujgcych, wymagania stawiane takim stano-
wiskom, zasady rozmieszczenia przyrzadéw i mechanizmoéw ste-
rujgcych, wzajemny zwigzek miedzy sterujgcymi i mechanizmami,
rozmieszczenie i wymiary stanowiska sterowania wraz z omoéwie-
niem stref rozmieszczenia wyposazenia. Dano roéwniez typowe
przyklady stanowisk sterujgcych przy obrabiarce, na statku, w sa-
mochodzie, na podnosniku motorowym, na ciggniku ggasienicowym,
w czolgu, na traktorze kolowym, na koparce mechanicznej, na
dzwigu budowlanym, w samolocie, w $Smiglowcu oraz na sta-
nowisku radiolokacyjnym. Rozpatrzono tez zagadnienia zapew-
nienia warunkéw 2zyciowych na stanowiskach sterowania z uwzgle-
dnieniem warunkéw atmosferycznych, skladu powietrza,
ny cisnienia, wilgotnosci i temperatury powietrza, wplywu
zmiany przyspieszen, wplywu hatasu i drgan, zasad oswietlenia,
kolorow otoczenia, oraz wplywu promieniowania radioaktywnego.

Ksigzka zawiera materialy robocze, ktére moga wykorzysta(’:

zmia-
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konstruktorzy projektujgcy maszyny c:raz' l.lrzadzenié? il §rodki
transportu. Z ksigzki korzysta¢ moga rowniez studenci wyzszych

szko6l technicznych.
L. S.

Biezopasnost polotow, I. G. Rabkin, Wojennoje Izdatielstwo Mi-
nistierstwa Oborony SSSR, Moskwa, 1962 r., stron 136, cena 37 kop.

W ksigzce rozpatrzono niebezpieczne stany lotu, przyczyny
i skutki najczesSciej zdarzajacych sie bledow w technice piloto-
wania przy podejsciu do ladowania. Przedstawiono zasady dzia-
tania pilota, niezbedne dla zapewnienia bezpieczenstwa lotu w zto-
zonych warunkach meteorologicznych oraz bitedy zatogi powodu-
jace powstanie awaryjnych sytuacji w locie, jak tez wskazowki
dla unikniecia takich btedoéw. Z zakresu niebezpiecznych stanow
lotu rozpatrzono loty przy granicznie duzych predkosciach, przy
granicznie matych predkosciach oraz przy lgdowaniu. Omoéwiono
tez czynnoSci pilota w przypadku przerwania pracy urzgdzen sa-
molotu, jak urzadzen sterujgcych, silnika czy wyposazenia wy-
sokosciowego oraz w wypadku pozaru w powietrzu, jak i zasad
przymusowego lgdowania i przymusowego opuszczania samolotu.
Przedstawiono tez niektére zagadnienia organizacji i zabezpiecze-
nia lotow, jak i zabezpieczenia pewnej pracy urzgdzen samolotu.
Specjalng uwage zwroécono na kontrole i kierowanie ruchem sa-
molotéw w powietrzu oraz przygotowaniu zalogi do lotow. Ksigz-
ka przeznaczona jest dla zalog latajgcych oraz pracownikoéow inzy-
nieryjno-technicznych wszystkich rodzajow lotnictwa oraz stucha-
czy szkot technicznych.

L. s.

Atmosfiernaja turbulentnost, wyzywajuszczaja boitanku samo-
lotow, red. N. Z. Pinus, Gidromietieorotogiczieskoje Izdatielstwo,
Moskwa, 1962 r., stron 168, cena 70 kop.

Jest to jedna z prac wydanych przez Centralne Obserwatorium
Aerologiczne, Tres¢ kslgzki podzielona zostala na dwle czesci,
z ktorych pierwsza omawia zjawisko turbulencji atmosferycznej
oddziatlujgcej na stateczno$é lotu samolotow. W poszczegdlnych
rozdzialach tej czeSci przedstawiono niektoére zagadnienia z teorii
turbulencji swobodnej atmosfery, turbulencje w obszarach in-
wersji, tropopauzy i rozdziatow frontowych, turbulencje wywo-
lujgcg kotysanie samolotow wraz 2z wyznaczeniem pionowych
predkosci porywow wiatru, zjawisko turbulencji w przeptywach
strumieniowych oraz w obszarze tropopauzy i okolo poziomu
maksymalnego wiatru. Opisano tez fizyczne meteorologiczne wtas-
nosci chmur kilebiasto deszczowych, oraz pionowe ruchy i tur-
bulencje w takich chmurach. W drugiej czesci ksigzki rozpa-
trzono fizyczne podstawy pomiaru sily nosnej skrzydia w stru-
mieniu turbulentnym z drobnowymiarowymi zmianami oraz mo-
del turbulencji atmosferycznej, powodujgcej kolysanie samolotow.
Omoéwiono tez Kkryteria przejScia atmosferycznego przeplywu la-
minarnego w turbulencyjny. Ksigzka przeznaczona jest dla spe-
cjalistow meteorologii, aerodynamiki oraz dyspozytor6w organi-
zujacych loty samolotow.

L. S.

Aerosinopticzieskije ustowia boltanki samolotow w wierchnich
stojach troposfiery i nizniej stratosfierie, J. G. Pozictko, Gidro-

mietieorologiczieskoje Izdatielstwo, Moskwa, 1962 r., stron 96,
cena 34 kop.

Jest to publikacja z serii wydawanej przez Centralny Instytat
Prognoz. Rozpatrzono zasady statystycznego opracowania materia-
16w pomiarowych i uzyskiwane tg metodg wyniki, termodynamicz-
ne warunki kotysania samolotow, aerosynoptyczne warunki tur-
bulencji, powodujgcej koltysanie samolotéow w goérnych warstwach
troposfery i dolnych warstwach stratosfery, zasady analizy da-
nych ze statystycznego opracowania pomiaréw, koltysanie samolo-
tow przy bocznych i poziomych ruchach wiatru wzgledem Kkierun-
ku przeplywu oraz kolysanie samolotéw w strefie chmur burzo-
wych. Przedstawiono tez typowe przypadki kolysania i osobli-
wosci powstawania ich w strefie tropopauzy i dolnej stratosfery,
jak i niektére wyniki doswiadczalnych lotéw dla pomiaréw tur-
bulencji w przeplywach. Dano tez krytyczng analize stosowania
kryterium Richardsona dla zbadania prognozy i turbulencji i wska-
zano na stusznos¢ stosowania tego kryterium z uwzglednieniem
jego zmiany z wysokoscig. Tre$¢ uzupelniono schematycznymi
rysunkami, tabelami, wykresami i licznymi przykladowymi mapa-
mi synoptycznymi. Ksigzka przeznaczona jest dla synoptykow
i personelu latajacego,

L, 5
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019 WtasnoSci technologiczne i gltiwne z20slosowanie stopiw aluminium do przerdbki plaslucznef

| cecha WtasnosSci technologiczne
L stopu | Podatnosé do |Sposdb utwardz (Odporn.ne koraza Gtiwne zastosowanie
' g przer. plastycz. ¥ ) e [} *| Spawalnose Inne
Przergbkq plast. " Yrzqadzenia przemysty chemicznege i spozywczeqo.
/| PAl |Bardzo dobra | g ziming Dobra fobrze spawainy Soawane zbiorniki o cieczy | gazgo‘m A’urai{/qgf. !
Przerdbkq plest, Bardzo dobrze | Srednio dbcigzone elementy konstrukci lotriczych okrelo-
2| PA2 |Bardzo dobra ; Bardzo dobra |Dobrze spawaln - ) ch i pojozdsy mechanicziych. Urzgdzenia przemysty
_ na zimno 0 Y \poterujacy sie emiczr{ega /spo:ywczeya.ﬁem. konstrukgji Dudo;/agych.
Przerdbkq plast| Odpornc na dzial. Srednio obcinzone elementy konstrukci skretowych. Urzaz.
3} PA3 | Dostateczna |25 G wody morskiei | SPawalny Drzemysil Chemicznego 1 Iransporiowegn, e
o Dobraw st P+SNA Bardzo dobrze | Sreanio obciazone elementy korstrukgi loiiczych,
4| PA4 Bardzo dobra | 0brabkq ciepin Spawaln § = | pojozdow mechanicznych, meble ozcoby, c2esti gieboko ¢lo-
o a.ciepind \matg w st. P+ST £ Y| polerujacy sie czjane, odkuwki mafrﬁrCowe 0 zfaz‘onyév kﬁzfau h
5| PAS — —_— S Przgzom?%s#v t Przewody elekiroenergelyczne.
0brébkq cieping |Srednia w st P+S Obc/%z'one elementy konsirukgi /afg{czych, pojozdow
6 PA6 Dobra ; mechanicznych, srogkow transporiy, maszyn. Elementt
(P 'g” f mata W st wyzarz konsrrukq‘lybut'iow{anyc/r. l é/ y
. : e . Silnie obciazone elementy konstrukgi lelniczych,
PA7 0brobkq cieplng|Srednia wst.P+SN; nie 0 éle ) 4 )
7 Dostateczna ; pojozdosw, Srodkow transporty, masZyn. Elementy
PAS IZD'SN; mata w St wyzarz. koﬁsfrufd/ budowlanych. %
0brobkq ciepln Nieco obniz. odpor| Bardzo silnie cbcigZone elementy konstriukci totniczych)
8| PA3 | Dostateczna [Prsqr) d Dobra nakorozje nape'ez Srodkow transporty, maszyn. J o
) ) Dobra wst P+SN; Srednio obcigzone elementy konstrukji lotniczych,
9| PAIO Dobra Obrabkq cieplng| bardzo mata w pojozdow mech, c2gsci gteboko tloczone, odkuwki
St wy2arzonym malrycowe 0 zlozonych kszlattoch.
; Bardzo dobra, Du2a wyiraym.ne| Budownictyo okrelowe, srednio obcigzone elementy
0| PAt | Bardzo dobra | " 73 g?,‘,',%g/ o5l szczegainie Spawalny  |zm s 0brze | konstrukdgi lolniczych. Urzaazenia przemystu hemi-
woay morskief poleruje sie £znega { Spozywczego.
Przerobkq plost] Druty na nity do konsfrukci lotniczyeh. Stosoweny do
] PA20 Dobra T Zinnio Stopow maggezowym. j ¢ 7
Fios
0brgbkq cleping < i o
2| Pz Dobra %,@Nf Druty na nity do konstrukgi lotniczych.
PAZ5 )
FPAZS Do spawania aluminium gatunku A00 A0 ( stopy alumi-
Bl Pz Dobra Pl e, g g
PA28 Obrobkq cieping Do konsirukefi lotniczych. Do kucia swobednege ¢ w
4] PA Dobra (P*SN; P+ST) matrycach. Na elementy pracujace w femperaturze
PA30 = 200-300°C.
5 ﬁﬁg} Dobra . ,C?gf,f’ ﬁﬁ?f’}q Do konstrukcjfi lotniczych.
Obrobka ciepln Do konstrukeyi lotniczych. Silnie obcigzone odkuwk(
| PA33 Dobra P+SN; P,ﬁ [q matrycowe. e

9 p- przesycanie, SN- starzenie naturalne, ST- starzene sz2luczne

Tabela 20 Wtasnosci fizyczne, postac i obrobka cieplna niektorych radzieckich stopow aivminium do przerobki plastyczne
WtasnosSci fizyczne
Cecha | Ciezar | Przewodn. cieplne | Wspot.cz. rozszerzalnosci liniowej o« - 10° : / ; sntd ricaln el
Lp stopu |wtasciwy| kal/cm-sek-C f«’ femp. p” zakresach temperatur i Po Sf ac Warunki typowej obrobki cieplnej
6/em’ (25°Ciwoclensclooclan c| 20-100°C J20-200°C 120-300°C] 20-400°C
Prety, bl. platerow. | {wyzarzanie w temp. 350-370°C i chlogzente na
t a1 28 (029 22 24 rury, odkuwki | Wylto| nowiefrzu; 2) przesicanie w lemp.490-510°C,
czkgdrut na nitylain) | chiodzenie w woazié+ naturalne starzenie [4doby)
, {wyzarzanie w temp. 350-370°C, chiogz. na powie
ol a6 - Prz-;’fg;,7 blachy P/l‘j” < ; rzi?; 2 przesycanieﬂw lemp. 495-505°C, chtidze-
28 |89 T A em " | nie w wonzie + naturaine starzenie /ddob%); :
nanity [B1617) | bf yiwardz-starz.sztuczne w temp.25-RTIIG
Prely, odkuwki, Przesycanie w temp. 515-520°C+ sztuczne sla-
3| AKk4 28 |035|036(038|ga0|04| 22 | 231 A 248 |\ wyttoczki rzenie W lemp 18-175°C (16 3002)
® Prely, odkuwki, | Przesycanie wlemp. 525-535°C + s2luczne
AK4-1 28 1634|035/436|038|039| 22 251 24 248 Wy {gczk/ srarzgnie W remé.ﬂ/ao-/yo °C {10godz)
Prely, ogdkuwki, | Przesycanie w temp 500-515°C, chlcdz. w woozic+!
5| AKe 75 (842 94| wue;rg'czki. ’ sz{uc.gne starz. # lemp. 190-165°C (8- 15 goulz)
Tadela 21. Wtasnosci mech. i technolog oraz zastosowanie niektérych radzieckich stopow aluminium do orzer plastyczne,
e Wtasnosci mechaniczne i
bl GGt obribkal € | R R c | HB | Wtasnosci technologiczne | Zastosowanie
stopu- brookg 2| RKe | @
PU-| Postac \ciening | gmmikamm kfmm?| % | % |ig/om®
- Plaslycznosc na goraco zadowaldgjecq, rio Zimno-sre{Czesct silaikcw precujacych
4 a1 nggjg, W 7100 | 1 21 18 95 —m'u';z%kmr/%; g.zsfam'g gzzesgfza —é&é{if’wg/ajqca, .v/ fempbgtaéz. i n?e 5@454%%?@01
i w stante wy2arzenym-ooniZona. Zgrzewain; e 2 wog morskg, wirni
PtSN| 7100 | 24 | 42 5 30 | B punkmwayi szor‘/'a‘/nggazowo & : ?fwianig rurd, n%‘ﬂ itn.
Blachy | W 7100 1 10 18 18 = | 42| Moiwyssza plasticznose w zokresie temperatur |C26SCE Silnikew pracujgeyeh
2| aue |PlOMETOR P ASH 7i00 | 28 | 4z | 8 | 30 | w5 | 3eh"dei skromoinast wiomi przesyconum gz%mgb%%zgf/ aigticd
ety | W 7000 | ot 2| 18 | 3 | 42 |2000walgjaca, w gftagze wyzarzongm-obnizoia; |35 morskb‘/ ’5
| rurg” [TPesNT 700 | 30 | 46 | f7 | 30 | fo5 | Z9rFemainy punkiono. nlty, cz.ttoczone z blacky)
3| aka Odkuwki | P+ST 236 |a:3 2100 Fast w A e ,Clp;i sgygkqb/'gz'n fc/‘; S;Z?_i'
lastycznos¢ na gorqgco zadawalgjgca, skrawal- |Kow, pierscienie [ fopatki
Frefy - PesT L7004 27 Y of 0 120 -.noSéydasfaf czna?daom zgrzen'afflwsé, 2{a Sp/‘:?Zﬂ/‘E‘,(_’,CZESL‘I rocujgce
4| axa-1 Odkuwki | P+ST 238 %?4 109-148, seawa/na L. W Dodw; 2520y tempe-
' Prety | P+ST | 7100 | — | 44 2 120 raturach.
Ockuwki | P+ST 234 | a:>4 Wysoka plaslycznosc na geraco, dobra skrawaino-| Kute i tfoczone czesci o zte-
S| AKS Prety | P+ST | 7100 | 30 | 42 | 13 105 sz” dobra zgrzewainosc, z%a spawalnosc zonym k.szfa/cfa

0 W- myzorzanic, P- praesycanie, SN~ slarzenie noluraine, ST-slarzenie saluczne.

Pomeca konstruktorskie sir B okl



cena 21 1d.~
WtosnosSci mechanftczne w podwyl2szonych temperaotuvrach:
3 4 ginie  stoou A46(dla prasowa prelow e30mm)  S10DU AKE (odkuwka matrycowa w stanie Stopu AK4 (prasowana {asma w stanie przesyco-
e e o R L e S e
50 N \‘ Rr
..E \ Pr Ly /ar \A\Kl
R — = 2
.&?”E \\Q ‘\ nr R’ \N
§,§ N\ 24 AN
o P \ ‘i\
83 Oy 1
EE\ 2 << \\_, &\ 7 " i
BEN = R q
B T e N e e
N = =X ] B3 | uli e S
: o %mp., %adagg{‘f PP tgguz zjaadan%ch g t"e%p. lzadam'az,% > 2 o ,Ml,qu ba%}nia%w S
Pomoce konstruktorskie st ¥ okt
Tabela24d Wtasnosci mechaniczne amerykanskich stopow aluminium do przerobki plastycznej
Wytrzymatosc
| plenaczeniaston | R | G, | o | 48 uramane ¢ | pfprnaczente|Ston | Re | @ | g, | HB 0 sic:i nonie’| €
Bostond )\ kg smmikg/mm?| % | kG/mm? ké‘fr;; me | kG SOPU N ) k6/mnd| k6/mat| Vo |kGIm?| g ftoz  kGImm?
1| 201 | 0C |386-415\02-316| 12-15 |95- 00| 225-246 | 7170 || )| spsp | M| 197 | 41 30 47 126 7170
M| 190 | 98 18 | 45 126 7450 T 1232-295197-260| 8 -18| 60-77| 140 - 169 | 7170
2| 24| oc |436-4571795-42] 1320 [105-135] 267 -295 | 7450 | .| ppme | M| 205 | 55 | 35 | 65 183 | 7240
200 | m | 176 | 70 __ 126 7380 T |422-443352-415| 10-15 |106-105| 225 -239 | 7240
3 | plateron| p¢ 443-4781281-422 260 - 288 | 7380 || N oo | M| 267 | 120 N 162 7240
g oo 1M1 B3] 20 | 22 | 45 126 7380 ||~ T _|274-330134-260} 190 7240
oc | 436 | 284 | 22 | n5 267 7380 |l oI sysg [ M1 246 | 120 58 155 7170
208 | oc| 429 | 323 | 12 | 120 274 7600 T_146-337/20-274 63-80| 155-197 | 7170
ol S bt | g0 | 77 2 | & 126 740 ||, [ sos, | M | 54| 49 32 84 7000
0C |492-5061352-400] 19 |r20-130] 288 - 295 | 7450 T 55-225/134-211 w0-55| o -126 | 7200
7| 2020 | M\ 83| 77 126 7450 |l o1 gpy |M L 126 1 56 | 30 | 30 84 7000
platerow. | ¢ |450-4921295-464 281 - 295 | 7450 0C 1246-316|18-281| 17-2565-95 | 169 -211 | 7000
8| 2117 loc| 302 | 19 | 27 70 197 7240 1| .| 6061 | M | 120 [ 49 77 7000
9| 2218 | oc | 337 | 260 1 95 241 7600 platerow| 0C \232-295|134-260 155 -190 | 7000
10 3003 2 12 42 40 28 77 7000 24| 6062 M 126 56 30 30 84 7000
T _|134-2041%27- 10| 10 - 201 35-55| 84 - 12 | 7000 0C [246-3161148-2811 17-25 | 65-86 | 169 -241 | 7000
gl 3003 [ M | n2| 42 ] @ 77 L2772 | P T 7 49 25 70 7000
ploterow. | T (134 -204127-190] 10-20 84 - 112 | 7000 || 0C |155-295] 91-224 42-95| 98 -180 | 7000
VS ST (TR O 112 7000 M| 185] 84 18 43 7000
2| 3000 | \o8-288|76-283 6-17 | 52-77 | 120 - 148 | 7000 || eoss |71 365401211 -365]_12-16 | 90-120 7000
| 3004 | m | 183 | 70 | 25 12 7000 || 55| 700y M1 260 851 1 60
ploterow| T 1218-288176 -253 6-17 120 - 148 \ 7000 oc | 689 | 640 9 160
27 42 28 77 7000 M1 232 051 s 60 155 7300
M| 3005 1 iqo-apdl 120-87 36-511 99 -nz | 7000\ 77 [Toc [ 584 [ 513 | 11 | 150 37 | 70
5| s0sp M1 181 56 36 105 72000 || o 7075 | M | 2251 98 155 7300
T |1725-225148-204 46-63| 120-140 | 7000 platerow] oc | 534 | 471 323 7300 |
iy p{%%ggam ? 7 6{‘-1282 T 4.‘;'_20 y /2_(;a—5/ 0 ;ggg ')-ot.'-abrabiﬂny cienlnie; M- wyzarzony (meekki); T- utwardzeny.
Tabela25. Wtasnosci_mechaniczne w femperalurach podwyzszonych gmerykarnskich stopow alumi nium do przerobki plastyczne.
1 plPznaczenie| Stan Weasn. m,gg,@ FEm ool Uy /O 00T ) o0znaczeniel Stan W’%Sf";[’,."’s,g{'- _Temperalvra ovadania |
P| stopu | 9 Q-kGimme.g-7| 24 °C | 180°C | 205°C| 260°C |315°C | 370°C Pl stopu |y 0-kG/mnfia,-7| 24°C | 150C| 265°C| 260°C| 3:5°C | 370°C
R 492 | 330 | 126 | 77 | 46 | 32 R, 6.1-204)123-158 98- 16| 70 |35-28| 214
1| 2014 |oc Qr 4221281 | 84 | 60 | 35| 25 ||8| 3003 | T 0 34-63|88-102 56-46| 28 | 18 | 14
a4 e 16V B D] 65 | 70 o 10-16 | 12-17 | 15-22| 25 |40-55| 60
Rr 236 | 281 | 85| 84 | 46 | 32 R, 387 | 267 | #2 | 60 | 42 | 25
2| 2017 | oc ar 28 | a1 | vo| 67135 25 ||g| w32 |oc Qr 2312321 77 | 46 | 25 | 14
0, 22 | 16 | 28| 25 | 95 | w0 a 9 19 1 3041 5|
R 36 | 37| 18| 727 | 42 | 28 R- 90 | mr | 65| 77 | 53| 35
3| 2018 |oc ar 337 | 309 | 120 | 49 | 28 | 18 ||| s052 | M 4 84 | 70 | 63 | 49 | 32 | 18
a4 22 | 13 |25 |40 | 60| 85 s 30 | 55 | 65 | w9 | w5 | 120
R 478 | 302 | 83 | 98 | 49 | 35 R- 274 | 225 | #9 | 84 | 56 | 33
4| 2024 | oC 0 3371 260 | 85| 720 | 35 | 25 ||w| 5052 | T G 239 90| 771 56 | 32| 18
a, 19 | 17 122 45| 75 | mo a 0 | 16 | 35| e | wol| 20|
R .08 | 2531 134 63 | 35 | 28 R 36 | 225|134 | 49 | 28 | 21
s| 2025 | oc 0r 260|204 | 98 | 46 | 32 | 21 ||=2| 6061 | oC O 2812t [ w2 | 35 | 18 | 12
a 9 | 18135 | 50| 720 | & 0 7 w2565 | 90| w5
R, 302|210 | #2] 53| 32 | 21 [ 338 | 148 | 53 | 42 | 32 | 28
6| 217 |oc Q: 69 | 120 | 84 | 39 | 25 | 14 ||13| 6151 | oc 0 302 | 127 ] 42| 35| 28| 25
04 27 |20 |35 | 55| 80 | 1o 04 7 | 25| 58| 59| 60 | 65
K, M2 | 77 | 60 | 42 | 28 | 21 e g 577 16 | 98 | 77 | 60 | 46
7| 3003 | M Q- | 42 | 35 | 32 | 25 | 48 | 14 ||m| 7075 | oC 0 061 18] 84 | 60 | 46 | 32
[ | 40 | 47 | 59 | 60 | 60 | 60 2 7 30 | 60 | 65 | &0 | &5
)= 0L - obrabiony cienlnie: M- wuzorzonu ImiekklL: T- utwordzonu.
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