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Podziat

Tworzywa sztuczne, jedna z najmiodszych gatezi naszego przemy-
stu, charakteryzuje sie bardzo szybkim rozwojem oraz powaznymi

osiqgnieciumi w produkcji tak poed wzyledem Jjakosciowo-asorty-
mentowym, jak i ilosciowym. : i
Dobre wtusnosci uiytkowe, roinorodno$é asorlymentow, itatwa

i bardzo czesto tunia technologia wykoraicstwa powoaujq teraz
szersze stosowanie wyrobéw z tworzyw sztucinych w réznych dzie-
‘dzinach przemystowych, miedzy innymi w przemysle lotniczym.

W zwiqzku 2z coraz czestszym wprowadzentem wyrobow z two-
rzyw do konstrukcji lotniczych, wydaje sie celowe podanie 0gol-
nej systemutyki tworzyw produkowanych przez przemyst krajowy
oraz niektorych tworzyw importowanych.

Konstrukcyjne tworzywa sztuczne, w zaleznosci od rodzaju ufy-
tej Zywicy, dzielg sie nma:

1. Tworzywa termoutwardzalne

systematyka konstrukcyjnyoh tworzyw sztucznych

Zebrat 1 opracowat in?. Eugeniuez Koldluk

mocznikowej t melaminowej, tak zwane aminoplasty — zestawione
w tabeli 2.

2. Tworzywa reaktywne

Do tej yrupy naleiq tworzywa oparte na 2ywicach epoksydo-
wych — epoksydy i poliestrowych — poliestry. Zestawienie podano
w tabeli 3.

3. Tworzywa termoplastyczne

Do tej grupy maleiq polimery winylowe, pochodne celulozy, po-
liamidy, polieuretany. Tworzywa konstrukcyjne 2z grupy tworzyw
termoplastycznych zestawiono w tabeli 4.

Podana systemutyka w tabelach od 1 do 4 dotyczy ytownie two-
rzyw knstrukcyjinych

produkou:ﬂnych przez. przemyst Kkrajowy.
Grupa tworzyw opartych na Zywicach fenolowych i krezolowych, Przy tworzywach produkcji zagranicznej w rubryce , Nuzwa han-
tuk zwane fenoloplasty — zestawione w tabeli 1 oraz na zywicy dlowa” podano przymiotnik wskezujacy na pochodzenie.
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Prof. LESZEK DULEBA

Politechnlka Warszawska

Uwagi o obliczaniu obcigzen poziomych usterzen samolotow

Niniejszy artykul ma zwrdcié uwage na mezliwosci przeoczenia duZych napreiemn
wystepujqcych na usterzeniu poziomym samolotu przy pewnych przypadkach obcig-
zen, nawet gdy obliczenia sq prowadzone powszechnie przyjetymi metodami. Sta-
nowi on komentarz tych metod, przy czym zatoZono, Ze sq one znane czytelnikowi
lub bedq znalezione w literaturze podanej w artykule.

Wstep

Roéznorodnosé obcigzen wystepujacych na usterzeniu po-
ziomym samolotu jest na ogél duza, wieksza nieraz niz na
placie noSnym. Jest to spowodowane znaczrnymi zmianami
geometrii profilu usterzenia, mianowicie wychyleniami ste-
ru. Dlatego nieraz trudno jest wybraé¢ obcigzenia dajace
najwieksze naprezenia, zwlaszcza ze w roéznych czce$ciach
usterzenia (np. w czeSciach obcigzonych gléwnie momentem
gngcym i w czeSciach obcigzonych gléwnie momentem skre-
cajacym) najwieksze naprezenia wystepuja czesto w roéz-
nych przypadkach obcigzenia (stanach lotu).

Oznaczenia

de,y
a; = dz — pochodna wspoélczynnika no$nosci usterzenia
[24
H
wzgledem jego kgta natarcia (na radian),
(a;) o — pochodna wspoélczynnika nos$noSci profilu
wzgledem jego kata natarcia w przeplywie
plaskim (na radian),

(@,) oT —teoretyczna pochodna wspoéiczynnika no$nosci
profilu wzgledem jego kata natarcia w prze-
ptywie plaskim (na radian),

de,y

a, = _dB —— pochodna wspoélczynnika nosnosSci usterzenia
H

wzgledem kata wychylenia steru (na radian),

(a,) g — pochodna wspoéiczynnika nosno$ci wzgledem
kata wychylenia steru dla usterzenia (ptata)
o wydluzeniu 6 (na radian),

¢ — cieciwa usterzenia przy sterze niewychylo-
nym,

cy — cieciwa steru od osi
sptywu,

cm — wspotczynnik momentu aerodynamicznego
wzgledem S$rodka ciezko$ci calego samolotu
(dodatni, zadzierajacy),

Cmo — Wspoélczynnik momentu aerodynamicznegosa-
molotu bez usterzenia wzgledem srodka aero-
dynamicznego (dodatni, zadzierajgcy),

Cm b.u.— WspOlczynnik momentu aerodynamicznego
samolotu bez usterzenia wzgledem jego Srod-
ka ciezko$ci (dodatni, zadzierajacy),

CcmH — wspOlczynnik momentu usterzenia wzgledem

jego cieciwy,
¢y — cieciwa usterzenia przy nasadzie,

obrotu do krawedzi

cy — cieciwa usterzenia na zewnetrznym koncu,

c, — wspélczym}ik noénqéci catlego samolotu z bie-
gunowej réownowagi,
¢, — wspotczynnik nos$no$ci usterzenia poziomego,
m — wspélczynnik obcigzenia samolotu,
m 4 — wspoélczynnik obcigzenia dopuszczalnego sa-
molotu w przypadku A,

dcmH . :
my = ;ﬁ— — pochodna wspolczynnika momentu usterze-
H

1
nia odniesionego do ? jego cicciwy wzgle-

dem kata wychylenia steru przy stalym
wspoétczynniku nosnosci, dla dwuwymiarowe-
go niesci§liwego przeptywu (na radian),
meT — teoretyczna wartos§¢ pochodnej m, bez
uwzglednienia ksztaltu profilu i warunkéw
przeplywu,
Py — catkowita sila aerodynamiczna na usterzeniu
poziomym,
R — liczba Reynoldsa,
S — powierzchnia usterzenia poziomego,
t — maksymalna grubo$¢ profilu,
v — predko$¢ samolotu,
vy — predko$é przeplywu powietrza
usterzenia,
o — kat natarcia ptata samolotu (radianow),
ay — kat natarcia usterzenia poziomego (radianow),
fu — kat wychylenia steru wysokoéci, dodatnie wy-
chylenie do dotu (radianéw),

(4 czp)s — przyrost wspoétczynnika sily no$nej usterze-
nia (ptata) o wydiluzeniu 6 na skutek wy-
chylenia steru,

£ — kat odgiecia strug za platem w obszarze
usterzenia,

® — kat sklinowania statecznika z platem, dodat-
ni, gdy statecznik ma mniejszy kat zaklino-
wania,

o — gesto$e powietrza,

7¢— kat krawedzi splywu profilu.

wzgledem

Wymagania przepisow budowy samolotéw [Lit. 1}

Przepisy podaja, ze usterzenie poziome powinno wytrzy-
mac :

a) obcigzenia potrzebne do wywotania réwnowagi momen-
tow dokota osi poprzecznej w calym zakresie objetym krzy-

TECHNIKA LOTNICZA NR 2/1965 29



wa obcigzen sterowanych samolotu (lgcznie z obcigzeniami
ujemnymi). Natomiast dla obcigzen wywolanych burzliwg
atmosferg nie jest wymagane przykladanie do usterzen
sil dajacych rownowage momentow;

b) obcigzenia wywolane nodmuchami w calym zakresie
objetym krzywg obcigzen w burzliwej atmosferze. Przyrost
obcigzenia usterzenia wywolany podmuchem nalezy dodac
do obcigzenia istniejgcego w locie ustalonym przed wystg-
pieniem podmuchu, zakladajac, ze kat wychylenia steru nie
ulegl zmianie oraz uwzgledniajac zmiane odgiecia strug
W obszarze usterzenia, wywolang zmiang kata natarcia
(i wspoélczynnika no$no$ci c,) plata, spowodowang podmu-
chem;

c) obcigzenia wywolane wychyleniami steru spowodowa-
nymi przez pilota w celu nadania samolotowi przyspieszen
i predko$ci katowych dokola osi poprzecznej. Obcigzenia
te dodaje sie do obcigzen potrzebnych do utrzymania row-
nowagi momentéw w ustalonym locie prostoliniowym
(m =1) lub krzywoliniowym (m > 1), zalozonym jako stan
wyjsciowy.

Rozpatrzy¢ nalezy wszystkie mozliwe poltozenia S$rodka
ciezko$ci samolotu i odpowiadajgce im ciezary calkowite.

Warunki powyzsze pozwalajg przede wszystkim okresli¢
calkowite sily dzialajgce na usterzenie poziome (statecznik
i ster wysokos$ci lgcznie). Sily potrzebne do réwnowagi mo-
mentow zalezg od polozenia Srodka cigzkos$ci samolotu oraz
od jego ciezaru calkowitego. Natomiast przyrosty sit wy-
wotlane burzliwg atmosferg praktycznie od tych wielkosci
nie zalezg. Sily wywoluigce sterowane przyspieszenie kgto-
we, ktorych warto$§¢é maksymalng przyjmujemy zwykle
wedlug wzoréw empirycznych, uzalezniaigcych ich wiclkose
od predkosci samolotu i przyjetego wspodiczynnika obcigze-
nia dopuszczalnego (1), sa zalezne zaréwno od polozenia
Srodka cigzko$ei, jak i ciezaru calkowitego samolotu, vonie-
waz od tych wielkoséci zalezy ramie dziatania sily i moment
bezwladno$ci samolotu, jednakze wplyw ten jest niewielki.

Dane wyjSciowe

Dla znalezienia calkowitych obcigzenn usterzenia nozin-
mego, potrzebnych do réwnowagi, niezhedne jest uvnrzednie
ustalenie krzywej obciazen sterowanych i krzvwej obcig-
zen w burzliwej atmosferze [m =f (v)] lub [m = f (c,)] oraz
krzywych momentoéw semolotu bez usterzenia wzgledem
Srodkéw ciezkoS$ci [em b = f(c)], mogacych wystepowac
w czasie vzytkowania samolotu przy roéznvch jego zatado-
waniach. W rarie potrzeby uwzgledni¢ nalezy wplyw mo-
mentow sit wywolanych dziataniem zespolu napedowegn.

Dla obliczenia przyrostow sit wywolanych burzliwoscig
atmosfery nalezy dodatkowo znaé¢ charakterystyczny wspol-
deyy

— oraz wspotczynnik

“H

czynnik usterzenia poziomego «; =-

de
zmiennofci odgiecia strug za pratem d— albo krzywe mo-
407

mentéw calego samolotu (z usterzeniem) c,; = f (c,) dla
réznych wychylen steru wysokosci.

Przyrosty sily, wywotujace sterowany obr6t samolotem,
obliczone sg zwykle z empirycznie zalozonych przyspieszen
katowych, jakich spodziewaé¢ sie nalezy przy réznych pred-
koSciach i réznych obcigzeniach dla samolotu danej kate-
gorii wytrzymalo§ciowej.

Przypadki wymiarujace

Dla wiekszo$ci obecnie budowanych samolotow najwiek-
sze sily caltkowite na usterzeniu zachodzg w czasie lotu
w burzliwej atmosferze lub przy gwaltownym sterowaniu,
gdyz w tych przypadkach zdarza sie, ze wychylenie steru
oraz kat natarcia statecznika majg te same znaki. Na przy-
kiad przy duzym kgcie natarcia samolotu (punkt A krzy-
wej obcigzen), a wiec i statecznika, trzeba wychyli¢ ster ku
dolowi dla wywolania momentoéw pochylajacych i przejscia
na mniejszy kat natarcia. albo w locie ustalonym prostoli-
niowym z do$§¢ duzg predkoscia, gdy wychylenie steru po-
trzebne do utrzymania rownowagi momentéw jest bardzo
niewielkie lub zcrowe, nastgpi podmuch zwickszajacy
znacznie kat natarcia samolotu i usterzenia itp.
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Natomiast w warunkach réwnowagi momentéw na ogo6l
ster jest wychylony w kierunku zmniejszajgcym nos$nosc¢
usterzenia, wynikajgca z kata natarcia statecznika: dla sa-
molotow statecznych (a zasadniczo tylko takie sg w uzyciu)
dla utrzymania samolotu na duzym kacie natarcia ster musi
byé mocno wychylony w gore, za§ dla utrzymania w locie
nurkowym (katy natarcia plata bliskie zera, a statecznika
ujemne) ster trzeba wychyla¢ lekko w dot, wreszcie dla
osiggniecia rownowagi w locie odwroconym na duziym
ujemnym kgcie natarcia ster trzeba wychylic w stosunku
do samolotu mocno w dot.

Naturalnie te przeciwstawne dzialania steru i statecznika
powoduja, ze sily catkowite, wystepujace w tych przypad-
kach, sg na og6t mniejsze niz przy gwaltownym sterowaniu
lub burzliwej atmosferze i dlatego latwo mozna przeoczyc,
ze pomimo niewielkich catkowitych obciazen i czesto nie-
wielkich momentéw zginajacych calo§é usterzenia, moga
wystapi¢ przeciwnie skierowane obciazenia steru i statecz-
nika nawet wieksze niz w przypadkach zgodnego ich skie-
rowania, wywolujace wysokie naprezenia wewnatrz steru
i statecznika oraz na 1laczacych je zawiasach, a przede
wszystkim silne skrecanie statecznika.

Najwieksze sily na usterzeniu, potrzebne do rownowagi,
otrzymuje sie zwykle przy locie z dopuszczalng predkoscia
nurkowania w okolicy ¢;=0 (lub przy niewielkim ujem-
nym c,, jezeli taki punkt przewidziano na krzywej obcig-
zen sterowanych). W tym przypadku moment samolotu bez
usterzenia wzgledem $rodka ciezko$ci jest rowny (dla c, =
=0) lub prawie rowny (niewielkie c¢,) momentowi wzgledem
Srodka aerodynamicznego. Wspo6lczynnik tego momentu (¢;4)
jest do$¢ czuly na niewielkie nawet znieksztalcenie profily,
ustawienie lotek z odchyleniem od teoretycznego ksztaltu
profilu, wplyw kadluba itp. Dlatego czesto w obliczeniach
samolotu, ktory charakteryzuje sie niskg wartoScia €mo,
powieksza sie ten wspolczynnik arbitralnie (na przyklad
wedlug zalecen BCAR do 0,025 dla samolotow bez gondol
na skrzydlach i do 0,03 przy .umieszczeniu gondol na skrzyd-
tach: przed wojng stosowano w Polsce jako minimalng war-
toé¢ cmo = 0,05).

To powiekszenie wspoélczynnika zwieksza oczywiScie sile
na usterzeniu potrzebng do réwnowagi, a tym samym zwiek-
sza ohcigzenia w zamocowaniu usterzen oraz obcigzenia ka-
diuba lub belek 1gczgcych usterzenia z ptatem, dla tych
wiec vlementow bezpieczenstwo jest zapewnione. Przypa-
truigc sie jednak rozkladowi obcigzen na statecznik i ster
stwierdza sie, ze na og6l w locie nurkowym statecznik jest
obcigzony z gory na dol, lecz sila ta jest wieksza od po-
trzebnej do réwnowagi i wychylenie steru ku dotowi daje
zmniejszenie tej sily przy jednoczesnym obcigzeniu steru
z dolu do goéry. Jezeli w tych warunkach zalozy sie wzrost
bezwzglednej wartosci wspoélczynnika c,,, (prawie zawsze
jest on ujemny), to potrzebny wzrost sily na usterzeniu
zmusi do zmniejszenia wychylenia steru ku dolowi. Zwiek-
szy to nieznacznie sily na stateczniku, a sporo zmniejszy
przecivnie skierowane obcigzenia na sterze. W rezultacie
otrzymuje sie nieraz znaczne zmniejszenie skrecania uste-
rzenia i obciazenia steru. Jak wida¢ stad, zalecenie arbi-
tralnego powiekszania wspoétczynnika momentu samolotu
bez usterzenia (cnmo) nalezy stosowaé bardzo ostroznie, po-
niewaz moze ono prowadzi¢ do niebezpiecznego niedocenie-
nia obrigzen dzialajacych na poszczegdélne czeSci skladowe
konstrukceji usterzenia.

Przy bardzo tylnym polozeniu $rodka ciezkos$ci samolotu
mozna spotka¢ na usterzeniu najwieksze sily potrzebne do
rownowagi przy duzym kgcie natarcia (c; may) 1 predkosci
v 4. Ale zwykle nie spotyka sie wtedy duzych obcigzen steru
i duzych momentéw skrecajgcych.

Wyznaczanie obciazen usterzenia przy rownowadze
momentow podluznych

Dla szeregu punktow krzywej obcigzen sterowanych (dane
c,, v, m) znajduje sie sily na usterzeniu potrzebne do réw-
nowagi momentéw, postugujgc sie krzywa wspoélczynnikow
momentéw samolotu bez usterzenia poziomego wzgledem
Srodka ciezko$ci w funkcji wspotezynnika nos$nosci (lub ka-
ta natarcia) samolotu, wzietymi najlepiej z biegunowej row-
nowagi. Oczywiscie, rachunek ten nalezy przeprowadzi¢ dla
roznych przewidzianych Srodkoéw ciezkos$ci i ciezar6w catko-
witych samolotu.



Oprocz sil nalezy wyznaczy¢ kaly natarcia statecznika ujy
oraz wychylenia steru fy. We wstigpnej fazie projektowania
mozna sie tu posituzy¢ tylko obliczeniem

oy=a— 0 —¢

oraz takim doborem kata fj, aby nos$no$¢ usterzenia

0 2
~ : s YH
Py = (ayeH + a 1) SH =

byta rowita  sile potrzebnej do rOwnowagi.

Wyznaczenie kata ¢ metodami znanymi z mechaniki lotu
jest na ogdéi malo dokladne ze wzgl¢du na trudny do okre-
Slenia wpiyw kadiuba, zmiany konfiguracji ptata {(opuszczc-
nic¢ klap, otwarcie szczelin itp.), wplyw gondol silnikowych,
a gicwnie wplyw strumienia zasSmiglowego lub wypiywu
gazu z silnika odrzutowego.

Wspotezynniki «a; i @, dajg sie wyznaczy¢ rachunkowo
z dos¢ duzg dokladnoscig. Loixrg metode podaje publikacja
Royal Aeronautical Society, Data Sheets, Wings 01.01.01,
Wings 01.01.04, Wings 01.01.05, Controls 01.01.03, Controis
01.01.04, Coulrois 91.01.06. Podane tam wykresy pozwalaja
okresli¢c wplyw liczby Heynoldsa, liczby Macha, punktu
przejscia przeplywu laminarricgo w burzliwy, grubosci pro-
filu, kgta spltywu profilu, wydiuzenia usterzenia, kata sko-
su, zbieznosci okrysu, wyciec, szczeiin miedzy sterem i sta-
tecznikiem, ksztaltu i wielko$ci wywazenia aerodynamicz-
nego, stosunku powierzchni steru i statecznika.

Oczywiscie, bezpos$redni pomiar w tunclu aerodynamicz-
nym charakterystyk zastosowanego usterzenia da wickszg
dokladno$¢. Pomiar w tunelu wspdéiczynnikow momentow
calego samolotu przy roéznych wychyleniach steru pozwala
na jeszcze wigkszg dokiadno$¢ rachunkow, gayz w tym
wypadku znamy bezpos$rednio katy pir poirzebne do utrzy-
mania réwrnowagi przy roznych kgtach natarcia. Znajac
catkowitg sil¢ na usterzeniu, potrzebng do réwnowagi z krzy-
wej momentu samoloiu bez usterzenia oraz wspoOiczyriniki
a; i a,, mozna obliczy¢ ay bez postugiwania sie katem od-
giecia strug ¢. Bledy moga tu by¢ spowodowane maig skalg
modelu oraz brakiem iub niedokladinym odiworzeniem stru-
mienia zaSmiglowego lub strumieni siinikow odrzutowych.

Jak wida¢, zaleznie od rozporzgdzalnych danyci: wyjscio-~
wych i zastosowanych metod obliczen, rozne mogg by¢ po-
srednie wielko$ci pozwalajgce w rezultacie okresiic wielko-
Sci i1 rozklad obcigzen na poszczegdlnych czeSciach usterze-
nia. Sprowadzaja sie¢ one jednak zawsze do moznos$ci ozna-
czenia calkowitej siiy na usterzeniu, potrzebnej do utrzy-
mania rownowagi momentéw w rozpatrywanym przypadku
lotu, oraz do roznicy miedzy tg siig a siig, jaka wystgoilaby
w analogicznych warunkach, gdyby ster by! niewychylony.
Te réznice nazywa sie roéwniez przyrostem sily na usterze-
iiu spowodowanynm wychyleniem steru.

Zgodnos¢ obliczen z rzeczywisto$cig sprawdza si¢ na go-
towym samolocie przez pomiar kgtéow wychylenia steru #u
potrzebnych do utrzymania samolotu w jednostajnym pro-
stoliniowym locie przy szeregu prediosci. Przeprcwadzenie
tych pomiarow przy kilku polozeniach $rodka ciezko$ci po-
zwala na wyznaczenie a,, za$§ przy kilku kgtach zaklinowa-
nia statecznika pozwala na wyznaczenie «,.

zZwrdci¢ nalezy uwage, ze przesunigcie Srodka ciezkosci
samolotu ku przodowi zwieksza stateczno$¢, a wiec powo-
dujc wieksze wychylenia steru ku goérze dla utrzymania
rownowagi przy duzych dodatnich kgtach natarcia i wiek-
sze wychylenia ku dolowi przy duzych ujemnych katach,
powodujgc pewien wzrost okcigzenia steru i momentu skre-
cajacego. Natomiast w okolicy nos$nosci zerowej, gdzie nie-
raz momenty skrecajace sg najwicksze, wychylenia steru,
a wigc i obcigzenia, nie zalezg od potozenia $rodka ciez-
kosci.

Zwiekszanie skiinowania statecznika z ptatem (przy sta-
teczniku przestawnym na ziemi lub w locie), to znaczy
zmniejszanie kgta natarcia statecznika przy danym kgcie
natarcia plata powoduje konieczno$¢ jednoczesnego wychy-
lania steru ku dolowi (dla zachowania na usterzeniu tej
same]j sily wynikajgcej z warunku rownowagi momentow).
W tym wypadku dla duzych dodatnich kgtéw natarcia po-
trzebne jest mniejsze wychylenie steru ku goérze, a wiec
rozklad obcigzenia jest korzystniejszy (mniejsze skrecanie).
Natomiast przy przejSciu na mniejsze katy natarcia juz
wceze$niej zajdg ujemne katy natarcia statecznika i wychy-
lenie steru ku dolowi, a przy ujemnych wspoiczynnikach
no$nosci (lot odwroécony) duze sklinowanie bedzie wymagato

znacznych wychylen steru do doiu (wzgledem samolotu) dla
zachowania rownowagi momeniow. Oczywiscie, wplywa to
niekorzystnie na rozkiad olicigzen, zwiekszajagc moment
skrecajgcy usterzenie, zwlaszcza ze zachodzi to w zakresie
malych katéw natarcia, przy ktérych samolot moze osig-
gac bardzo wielkie predkosci, az do dopuszczalnej predkosei
nurkowania wlgcznie. Jest to zakres, w ktorym czesto za-
chodzi maksymalne skrecanie usterzenia.

wyznaczanic momentu profilu z wychylonyin stercm

Wspoélezynnik momentu aerodynamicznego profilu uste-
rzenia, zlozonego ze statecznika i wychylonego pod pewnym
katem steru, jesi podstawowsy wielkc$cig potrzebng do wy-
znaczeriia poiozenia wypadkowe] sily acrodynamiczne] na
cieciwie usterzenia, a w dalszym ciggu rozkladu ciénieit
wzdluz cieciwy.

Prosty sposob wyznaczenia tego wspolczynnika podajg
K. D. Wood w Aerodynamice Techniczne] (Wydanie 1947 r.,
str. 326) oraz ¥r. Janik w Zeszytach Instytutu Lotnictwa
(1957 r. Rok III, ur 4, sir. 12) (w teks$cie tego ostatniego
wydawniztwa jest omyika: wykres przedstawia pochodng
momentu odniesionego do /i cieciwy, a nie krawedzi natar-
cia). Publikacje te podaja pochodng (me) wspoiczynnika
momentu aerodynamicznego odnicsionego do !/4+ cieciwy
usterzenia wzgledem wychylenia steru w zaleznosci od sto-
sunku cieciwy steru {za osig obrotu) do catkowitej cietiwy

usterzenia:
dei Cy
g = ——— =f |=%
dfy c

Zakladajgc liniowg zaleznos¢ micdzy wychyleniem steru
a wspolcezynnikiem momentu, przyrost tego ostatniego na
skuiek wychylenia steru wyznacza sig z prostej zaleznoéci:

demir = mo fiy
oczywiécie aia znanego wychylenia steru.

Dane Janika i Wooda odnoszg sie do blizej nieokreslonych
iiajczeSciej spotykanych ksztaltéow profilu, liczby Reynoldsa,
dla niewielkich liczb Macha i nie pozwalajg na uwzglednie-
nie zmiennosci tych wielko$ci.

Diokladniejsze wielkoSci pochodnej m, znaiez¢ wmozna
w publikacji Royal Aeronautical Society Data Sheets, Con-

(¢
rols 08.01.6i, gdzie podano szereg krzywych mer = { —Cf)

dla profiii réznej grubosci. Dla otrzymania pochodnej mo
odczytang wielko$¢ me1 przemmnaza sie przez wspoélczynnik
poprawkowy uwzgledniajacy kat splywu prolila, liczbe Rey-
noldsa, polozenie punktu przejscia i liczbe Macha, postugu-
jgc siq wykresami Controls 01.01.03, Wings 01.01.05 i meioda
uwzglednienia liczby Macha podang ria arkuszu Wings
01.01.01. Zarowno pomiary, jak i rozwazania teoretyczne
wskazuja, ze wielko$¢ m, jest niezalezna od wydluzZenia
usterzenia dla wydiuzen wiekszych od 4.

Poniewaz kat wychylenia steru, potrzebny do otrzymania
wymaganego c¢.jj, zalezy od skutecznosci steru a,, ta za$
wielkos¢ zalezy znowu w znacznej mierze od wielkoscei
szczeliny miedzy sterem i statecznikiem, wielkosci i ksztaltu
wywazenia aerodynamicznego, ziieznosci obrysu usterzenia
i wycigt w sterze, wplywajg wigc one wszystkie powaznic
na wiclko$¢ momentu aerodynamicznego usterzenia. Wplyw
ich moze by¢ uwzgledniony metodami podanymi w Data
Sheets.

Wartosci m,, obliczone wedlug Data Sheets dla dos¢
skrajnie przyjetych grubosci profilu, kgtow splywu, liczb
Reynoldsa i punktéw przejscia i ich kombinacji dajacych
najwieksze i najmniejsze wartosci podano na rys. 1, w za-
lezno$ci od stosunku cieciwy steru C; (za osig obrotu) do
cieciwy usterzenia C. Jak wida¢, wplyw warunkoéw przeply-
wu i ksztattu profilu jest duzy. Na tym samym wykresie
naniesiono krzywe wedlug danych Janika i Wooda (te
ostatnie zaczerpniete z NACA Tech. Rep. 721). Lezg one
w poblizu $rednich warto$ci podanych w Data Sheets, wiec
odnoszg sie do przypadkow najczeéciej spotykanych.

Zwroci¢ nalezy uwage, ze podana powyzej metoda wy-
znaczenia wsp6iczynnika momentu usterzenia z wychylo-
nym sterem moze by¢ stosowana tylko dla niewielkich wy-
chylen stern w granicach liniowej zalezno$ci miedzy wspoéi-
czynnikami aerodynamicznymi i katami wychylenia
(w przyblizeniu do okolo 15° przy kgtach natarcia statecz-
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nika dalekich od krytycznego). Jest to zakres na ogo6l wy-
starczajacy dla obliczenia wspolczynnika momentu usterze-
nia w lotach z duzymi predkos$ciami i niewielkimi wspoél-
czynnikami nosnosci samolotu.

Natomiast przy obliczaniu momentéw usterzenia z mocno
wychylonym sterem (ponad 20°) otrzymuje sie wyniki znacz-
nie zawyzone, nieraz ponad dwukrotnie. Zwtlaszcza przy
obliczaniu obcigzen usterzenia pionowego, ktére czesto po-
siada male wydluzcnie (conizej 4) i przy wydluzeniach wy-
miarujgcych zachodzg duze wychylenia steru (okolo 30°),
przyjecie «, i m, wedlug wyzej podanych Zrédel jako sta-
lego w calym zakresie wychylen spowoduje Kkilkakrotne
przewymiarowanie,
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Rys. 1

Przy wiekszych wychyleniach steru mozna postuzy¢ sie
metoda podang w Aerodynamice Samolotu (wydanie 1957 r.
str. 251) przez J. W. Ostostawskiego i w Royal Aeronauti-
cal Society Data Sheets Flaps 08.01.01. W publikacjach tych
podano zalezno$ci miedzy stosunkiem catkowitego przyrostu
momentu do calkowitego przyrostu sily nosnej usterzenia
wywolanych wychylaniem steru z zerowego polozenia (nie-
zaleznie od kata wychylenia, jaki byl potrzebny dla otrzy-
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mania tego przyrostu nos$nosci), a stosunkiem cieciwy steru
do cieciwy usterzenia:

Amp i (2
Acy ¢

Niepotrzebna jest wtedy znajomo$¢ kata wychylenia steru
i wspoélczynnika «a,, ale wystarcza znalez¢ z warunkow
réwnowagi momentéw samolotu roznice migdzy wspoOlczyn-
nikiem sily no$nej usterzenia potrzebnej do rownowagi
a wspolczynnikiem sity, jaka dziatalaby na usterzenie
w tych samych warunkach, ale ze sterem niewychylonym
(dezp). Wspolezynnik sity na usterzeniu ze sterem niewy-
chylonym wyznacza si¢ z wynikow tunelowych pomiarow
momentow samolotu bez usterzenia i z usterzeniem z nie-
wychylonym sterem, albo z kata natarcia usterzeniai wspot-
czynnika a;.

Jednak w metodzie tej nie podano poprawek umozliwia-
jacych uwzglednienie wplywu liczby Reynoldsa, liczby Ma-
cha, ksztaitu profilu, szczeliny miedzy sterem i stateczni-
kiem, wielko$ci i1 ksztaltu wywazenia aerodynamicznego
i wycie¢ w sterze, co mozna bylo uwzgledni¢ w metodzie
poprzedniej.

Wartos$ci liczbowe podane przez Ostostawskiego i na
arkuszu Flaps 08.01.01 przeznaczone sg przede wszystkim
do obliczania momentoéw platow z wychylonymi klapami.
W zwigzku z tym Ostostawskij podaje metode obliczenia
przyrostu ¢; w zalezno$ci od kata wychylenia klapy o roz-
nych szeroko$ciach wzglednych, za$§ Data Sheets zalecajg
postugiwanie sie wykresami z arkusza Flaps 01.01.08 poda-
jacymi te samg zalezno$¢. Jednak wartosci te dajg rowniez
dla usterzen do$¢ dokladne wyniki, oczywiscie po przyjeciu
wlasciwe] wielkosci przyrostu wspoéiczynnika nosnosci.
Trzeba przy tym pamieta¢, ze dc,y jest zalezne od wydiu-
zenia, natomiast dec;yy jest praktycznie niezalezne, a wiec

Ac
podane warto$ci —= odnoszg sie do okres$lonego wydtuze-
Czun

nia. Ostostawskij przyjal wydiuzenie, dla ktorego «; wynosi
0,075, w Data Sheets przyjeto prawie to samo, mianowicie
wydluzenie 6. Dlatego, posiugujgc sie wykresami z Data
Sheets do obliczenia wspdlczynnika momentu usterzenia
(ptata) o innym wydluzeniu, nalezy obliczyc¢, jakie byloby
przyrosty (dez)s dla usterzenia o wydluzeniu 6 przy tym
samym kgcie wychylenia steru (klapy), jaki jest potrzebny
na rozpatrywanym usterzeniu dla uzyskania przyrostu
wspoétezynnika nosnosci o Ac.n. Zakladajgc dia obu wy-
dluzen ten sam charakter (analogiczng nieliniowos¢) zalez-
no$ci wspoélczynnika nos$nosci od kagta wychylenia steru,
stosuje sie wzor:

(ay)s

(dezn)s = Aezn

2

. as); . .
Obliczenie stosunku — mozna wykona¢ np. wediug

a,

Data Sheets Controls 01.01.06 i Wings 01.01.01. Tym obli-
czonym (Ac,i)s nalezy sie postuzyé przy obliczaniu ‘lemir
Analogicznie nalezy postapi¢ przy postugiwaniu sie danymi
Ostostawskiego.

Przeoczono to w wydanych przez Instytut Lotnictwa
Przepisach Budowy Sprzetu Lotniczego, Czes¢ G — Szy-
bowce, Dzial 3 — Wymagania Wytrzymatlosciowe, komentarz
do rozdzialu 3.3, str. 348 nie podajgc, ze wyvkres na strounie
349 jest sporzadzony tylko dla wydiuzenia 6. Rowniez nie
de
—Cm‘, ale stosunki catkowitych

V)

sg to wartosci pochodnych

Ac

mH

(A CzH)r,
steru (klapy).

przyrostow liczonych od niewychylonego polozenia

Dla liniowej czeSci charakterystyki profilu zachodzi toz-
samosciowa rownoseé:

Aemn - mo
(Aclff)ﬁ ((l:),;
Mozna wiec dla okreslonych geometrii profili i warun-

kéw przeplywu obliczyé te stosunki postugujac sie Data
Sheets Controls 08.01.01, Wings 01.01.05, Wings 01.01.01,



Tabela 1

Profile grubo$ci 12%; przeptyw nieSci§liwy; ster bez wy-
wazenia; szczelina zamknieta; obrys usterzenia prostokatny

| 3
Nr . [
;| Profil Ta Punkt (@),
krzywej ‘ R tg ——. gl = (a,)
narys.i | NACA ’ 8 5 przejscia @) o1 } o
[ | | |
[ 1 0012 10° 0,132 kraw. nat. 0,760 | 5,23
| 2 0012 10° | 0,132 [0,5 cieciwy 0,900 6,19
| 3 | 16012 10° 0,238 | kraw. nat. 0,646 4,46
4 16012 10° 0,238 | 0,5 cieciwy 0.809 5,58
5 | 63—012 10° | 0,073  kraw. nat. 0,822 | 565
i 6 | 631—012 | 10° 0,073 | 0,5 cigciwy 0,934 6,41
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Rys. 2

Controls 01.01.08 i Controls 01.01.03. Przeliczenia wykonano

dla profili i przeplywéw podanych w tabeli 1, tak dobra-

nych, zeby otrzymaé¢ mozliwie skrajne wielko$ci. Wyniki
(g

m, if
E[Jo_—__ o | na rys. 2, na ktoéry

réwniez naniesiono dane odczytane z Data Sheets Flaps
Ac

H
08.01.01 oraz podane przez Ostostawskiego (—m—=0,25
CzH

przedstawiono w postaci

c Cs
w zakresie od Tf=0,l do —C’ =0,3). Jak widaé, wyniki

obliczen wg Flaps 08.01.01 znajdujg sie na gbérnej granicy
wielko$ci obliczeniowych dla roé6znych profili wg Controls
08.01.01, a wiec po stronie bezpiecznej. Natomiast dane
Ostostawskiego w wielu wypadkach mogg daé¢ obcigzenie
zbyt mate. Przeliczenie dla profili o grubo$ci wzglednej
15%0 daje wyniki analogiczne. Wprowadzenie poprawki na
zbiezno$¢ obrysu budzi powazne watpliwo$ci, gdyz wspo6i-
czynnik korekcyjny podany w Flaps 08.01.01 wskazuje na
wzrost przyrostu momentu ze wzrostem zbieznoS$ci, nato-
miast postugujgc sie wykresem Controls 08.01.01 stwierdza
sie niezalezno$¢ m, od zbieznoSci, za$ (a,); (Controls 01.01.06
i Wings 01.01.01) wzrasta ze wzrostem zbiezno$Sci w zakre-
sie od 1 do 4, gdyz w tym zakresie maleje wspo6lczynnik
Glauerta 7. W rezultacie otrzymuje sie zmalenie przyrostu
‘momentu, a wiec przeciwny wynik, niz z Flaps 08.01.01.
Nalezy jeszcze przestrzec przed ekstrapolacjg krzywych
ACmH s,

- T podanych w Flaps 08.01.01 ponizej —c—=0,05 i powy-

<

s Acy
? dazgcego do jednoSci,

zej 0,4, gdyz dla powinno
c

z

dazy¢ do zera, a podane krzywe nie majg tej tendencji bez

zalamania lub przegiecia.

OczywiScie, wszystkie te trudno$ci i niepewnosci co do
dokladno$ci wynikéw odpadajg, je§li rozporzadza sie pra-
widlowymi pomiarami z tunelu aerodynamicznego, wyko-
nanymi dla zastosowanego profilu usterzenia z ruchomym
sterem oraz catego usterzenia o przyjetej zbieznosSci. Nieste-
ty w literaturze spotyka sie malo danych z pomiaréow
usterzen podajgcych peing charakterystyke przy ro6znych
wychyleniach steru (tzn. wspo6tczynniki nosno$ci, oporu,
momentu i momentu zawiasowego).

Wyznaczanie rozkladu ciSnien wzdluz profilu usterzenia

Wielko$ci ¢;; i ¢, usterzenia, znalezione np. jednym z wy-
zej podanych sposobdéw, pozwalaja na wyznaczenie momen-
tow zginajgcych i skrecajgcych konstrukcje statecznika przy
zatozeniu ciggto$ci przylozonych do niego obcigzen. Ponie-
waz jednak ster na o0g6él nie bywa zawieszony wzdluz
catej swej krawedzi, a tylko na kilku punktach (zawiasach),
a jego momenty wzgledem osi obrotu sg przenoszone przez
mechanizmy sterowe lub zréwnowazone klapka wywazajgcg,
trzeba wyznaczy¢ oddzielnie obcigzenia aerodynamiczne
statecznika i steru oraz sity na zawiasach. Mozna to wyko-
na¢ znajgc rozkitad ci$nien wzdiluz cieciwy usterzenia lub
rozporzgdzajgc peing charakterystyka aerodynamiczng sta-
tecznika w obecnos$ci steru i steru w obecnosci statecznika,
otrzymanymi z pomiaréw tunelowych.

Wystarczajgcg dokiadno$¢ daje zlinearyzowany rozktad
ciSnien podany w Zeszytach Instytutu Lotnictwa nr 4,
rok III, 1957 r., str. 14 do 16. Do obliczenia tego rozktadu
ci$nien potrzebne sg tylko wspo6iczynnik sity normalnej ¢,
(zastepowany zwykle przez c¢;) i wsp6élczynnik momentu
aerodynamicznego c¢,;. Metode te podano réwniez w Prze-
pisach Budowy Sprzetu Lotniczego. Cze§¢ G — Szybowce,
Dziat 3 — Wymagania Wytrzymato$ciowe, komentarz do
rozdziatu 3.3, punkty 1.1 do 1.4, str. 336 do 339. Tak wy-
znaczony rozklad ci$nien pozwala wyznaczy¢ oddzielnie
obcigzenie aerodynamiczne statecznika, steru i zawias.
Nie mozna sie nim jednak postuzyé do wyznaczenia mo-
mentu zawiasowego steru, gdyz nie uwzglednia on wzrostu
ci$nien na nosku steru zwigzanych ze szczeling i wywaze-
niem aerodynamicznym.

Dotychczas czesto dla obcigzen usterzenia potrzebnych
do réwnowagi przyjmowano schematyczny rozklad obcig-
zefl (rys. 3) podany w przepisach amerykanskich (Civil
Aeronautics Manuel 3. Airplane Airworthiness; Normal,
Utility, and Acrobatic Kategories, Federal Aviation Agency,
November 1, 1959, punkt 3.215, str. 37 i rys. 3—7 str. 36),
a stamtad w skrypcie prof. Fr. Misztala Zalozenia Kon-
strukcyjne i Obliczenia w Budowie Samolotéw, cze§é II,
Dzial D, str. D.109, Schemat C i str. D.110, rys. D.35.

Zalozenie takiego rozkladu daje w wielu przypadkach
wyniki zdecydowanie btedne, np. dla przypadku lotu ze
sterem niewychylonym i do$¢ duzej sile na usterzeniu
potrzebnej do réwnowagi (wynikajgcej z kata natarcia
usterzenia) otrzyma sie dos§¢ duzy moment skrecajgcy, gdy
w rzeczywisto$ci dla profilu symetrycznego wzgledem $rod-
ka aerodynamicznego jest on réwny zeru. Na odwré6t dla

Rys. 3

lotu nurkowego w wypadku niezbyt duzych momentéw
samolotu bez usterzenia wzgledem $rodka cigzkoS$ci otrzy-
ma sie niewielkie sily i momenty skrgcajgce na usterzeniu,
gdy w rzeczywistoSci mate sily na usterzeniu wymagajg
znacznej sily na sterze, przeciwnej do sily na stateczniku,
a wiec sg duze momenty skrecajgce. Zmiana profilu ptata
na profil o mniejszym cmo da mniejsze sily na usterzeniu
i rachunkowo wypadng mniejsze momenty skrecajgce, gdy
w rzeczywistoSci niezbedne przeciwne wychylenie steru
zwiekszy te momenty. Jak wida¢ ten arbitralnie zalozony
rozklad obcigzen jest odpowiedni tylko dla bardzo waskie-
go zakresu uktadéw samolotu o stosunkowo niewielkiej
statecznoéci i wynikajgcych stad matych wychyleniach ste-
ru potrzebnych do réwnowagi oraz o dos§¢ duzych momen-
tach ptata wymagajacych znacznych sit na usterzeniu
w okolicy lotu nurkowego, lub dla niezbyt szybkich samo-
lotéw akrobacyjnych, gdzie wszystkie cze$ci usterzenia sg
zwymiarowane gwattownym sterowaniem, a nie obcigze-
niami w locie nurkowym, niewla$ciwe przyjecie rozkitadu
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ciénien dla obciazen wynikajacych z roOwnowagi momentow
niec ma wplywu na zwymiarowanie konstrukcii usterzenia.

Natomiast dla szybkich samolotow Romunikacyjny’c‘n
o duzej statecznoici. a stosunkowo maliej sterownosci
i zwrotnoéci wymiaruiace obciazenia przynajmnie] niekté-
rych czeéci konstrukeji usterzenia wystepuig w czsasie usta-
lonego lotu z dopuszczaing vredkoscia nurkowania i blecine
przyjecie rozkiadu ciénien moze spowodowa¢ nawet kilka-
krotne niedowymiarowanie konstrukeii. Zreszta pdiniej
opracowane amecrykanskie przepisy hudowy samolotow ko-
munikacyinych juz nie zawieraja tego schematu rozkladu
ci$nien.

Obliczenie momentu wzgledem osi &rodkéw acrodynamicz-
nych skrecajacego usterzenie pozieme w locie nurkowym
przy c,=0, zzkladajace dla samclotu hez usterzenia
cmb.u, = — 0,033, kat sklinowania usterzenia 53° orvaz typowy
uklad samolotu i przecigtnie spotykane stosuvnki wielkosci

Mgr inz. JERZY NIKOL

powierzchni i wymiaréw liniowych dalo nastepujace wyniki
w zaleznosci od metody rachunku:
Data Sheets Controls 08.01.01 i zlinearyzowany rozkiad

cidnicn cmyr = —0.070. ) )
Tata Sheets Flans 02.01.01 i zlinearyzowany rozklad
cignienn ¢ = —0,073. ) o
Tozkiad cidnien wedlug przepisdbw  amerykanskich
cmtl = —0,010.
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Zasady pracy i doboru $migiet i wirnikow dig aparatéw pionowego
startu i ladowania

W artykule pedeno tcoretyczme podstawy obliczania ciagu statyczmego $migiet
konwencionclnych, émigiet ostonietych i dmuchaw skrzyditowych, stuzacych do wy-
warzania ciagu w oparatach pionowego startu i ladewania. Wyprowadzone wzory
nraktyczne ilustrowome sq przykiadami. Omdwiono przyczyny ograniczenie predko-
$ei $miglowedw i mozliwesdé zwiekszenia jej dzieki wirnikowi pomystu Derschmidta.

Niektdére oznaczenia

A m? -— nowierzchnia tarczy aktuatora,

/¢ m?2 — powicrzehnia przekroju wvrostopadia do osi
strumienia i lezaca w pewnej odleglosci za
tarcza aktuatora.

FM — wsnélezynnik sprawnosci ciggu statyceznego,

N KM — moc silnika,
P Gm/sek — moc,
V m/sek — nredkosé powietrza,
Vsm/sek — pradkesé s przekroju Ag,
o — stosunek gestofei powisirza na danej wyso-

kos$ci nad poziomem
przy ziemi 9,.

morza o dn gostose:
Niektbére okreS§lenia i skréty

aktuator — w teoriach dotyczacych czy to $migla, czy wir-
nika $miglowcowego, czy tez dmuchawy, uzywa sie w lite-

raturze $Swiatowei okreSlenia aktuator (actuator — po
angielsku),
dmuchawa — urzadzenie lub aparat do wytwarzania wy-

datku powietlrza, zwane tez czesio wentylatorem, zwlaszcza
w literaturze angielskiej (fan),

SYTOL — skrét angielskiego okreélenia na aparat stromego
i pienowego startu i ladowania (Short and Vertical Take
off ard Land). Istnieje propozycja nazwy 1 skrotu no
polskuv. — AKSL, APSL,

tarcza — tarcza $Smigla, tarcza akiuatora —
wierzchnia kota o s$rednicy <migla,
w plaszezyznie prosiopadiej do
disc — po angielsku}.

jest to po-
aktuatora 1 lezgca
ich osi obrotu (actuator

Smigla dla aparaiéw stromege ¥ pienewegs startu
Mimo zaistnienia w lotnictwie ery odrzutowej, &migla

lotnicze znajduia szerokie zastosowanie i sg ciagle udosko-
nalane. Nowoczesne Smigla wystepuja w kilku zasadniczych
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dziedzinach lotnictwa, mianowicie w dziedzinie szybkoscio-
wej, w aparatach stromego i pionowego startu i lindowania
oraz w dziedzinie pojazdéw poduszikowych., Te ostatnie nie
cq dostownie aparatami latajgcymi, lecz powstaly dzieki
technice lotniczei i w niedalekiej przyszio$ci przyczynig
sie do polepszenia wilzsnogéei aparatcw stromego i piono-
vwrego startu.

W ninieiszym artykule pominieto dziedzine szyhkosciowa.
W dziedzinie samolotéw oraz aparatéw siromego i piono-
wego startu naped odrzutowy bezpoéredni, to znaczy nie-
dmiglowy, posiacda obecnie wybitne zastosowania, lecz
przewaznie tylko w tych przypadkach, gdy nrzewiduje sie,
7e samolot bedzie posiadal nie tylko wtasnosci pionowego
startu 1 ladcwania, lecz rownicz duza predko$t wznoszenia
oraz duze predko$ci poziome. Tam jednak, gdzic -caly
obszar predko$ci zawiera sie w granicach predko$ci matych
i $rednich, to znaczy od zera do kilkuset kilometréw na
godzine — $migta i wirniki §miglowcowe bedg jeszcze diu-
gi czas napedem najbardziej racjonslnym, mimo szeregu’
wiasnych wad.

Studium wymagan dla przyszlych samolotéw komunika-
cyinych i weiskowych wykazuie niezbicie, ze obok samo-
lntdw szybkich beda niezbedne samoloty i aparaty wybitnie
ckomomiczne dla {ransportu duzych !adunkéw na duze
odleglodei ze $rednig predkoscia. Jednocze$nie powinny one
oczywiscie rosiadaé jak najlepsze wlasnosci stromego i pio-
rowego startu i lgdowania, aby mogly startowaé i ladowac
na lotriskach nie przygotowanveh i o matyeh wymiarach.
W tych wszystkich przypadkach $migla, wirniki $miglowco-
we oraz dmuchawy skrzydlowe wykazuja wybitne zalety.

Juz obecnie dominujacym silnikiem rowniez i dla napedu
¢migiel, wirnikéw $§miglowcowych i dmuchaw skrzydlowych
jest silnik furbinowy. Jedynie mniejsze samoloty i aparaty,
jedne- i1 kilkuosobowe posiadajg jeszcze silniki tlokowe.

Projekt i wykonanie nowoczesnego $migla, czy tez wirni-
ka smiglowcowego lob dmuchawy staje sie sprawg coraz
bardziej skomplikowang, gdyz musi uwzgledniaé rozne
mechanizmy i regulatory wymagane dla oplymalizacji pra-
cy w réznych warunkach lotu, jak tez dla wspolpracy
z silnikiem turbinowym. Jednocze$nie dazy sig do tego, aby



zaré6wno lopatki, jak mechanizmy
jak najmniejszy ciezar i odznaczaly sie jak najwiekszg
riiezawodnoscig i1 diugotrwalosciq. Sukcesy ubieglych lat,
okupione olbrzymim nakladem prac teoretycznych i do-
$wiadczalnych w tej dziedzinie, pozwalajg wierzy¢, ze zo-
staing pomys$lnie rozwigzane roéwniez i teraZniejsze pro-
blemy.

i regulatory posiadaty

Obiiczanie ciagu statycznego

Niezaleznie od rodzaju aparatu lopatkowego, wytwa-
rzajgcego ciag, przeznaczonego dla samolotéw i aparatow
stromego i pionowego startu i lgdowania, czy to bedzie
$miglo konwencjonalne, wirnik $miglowcowy, czy tez dmu-
chawa skrzydilowa, gléwna uwaga skoncentirowana jest na
uzyskanie maksymalnego ciggu statycznego, przypadajgcego
na jednostke mocy silnika napedzajgcego.

Cigg statyczny S$migla powstaje na skutek przyspieszenia
masy powietrza. Cigg ten jest réwny przyrostowi ilosci

ruchu, c¢zyli iloczynowi wydatku masowego i przyrostu
prcdkosci udzielonej wydatkowi masowemu.
Za pomocg rys. 1 mozna napisaé:
T=(@VA):Vs=pV AVg [1]
Moc jest to przyrost energii kinetycznej w ciagu sekun-
v2
dy, wiec P=0VA38. Nastepnie, jezeli zalozy sie, ze dla
N—— Vs A
przeplywu niesSciSliwego --— = —— oraz zgodnie z teorig
1% A
A
i praktyksg dla aktuatora w wolnym strumieniu z--:2
)
otrzyma sie, ze
1 2
3 3
T=(@2p*A) -P (2]
T
7\
-As i
T2-58/84 K1

Rys. 1. Schemat przeplywu dla $migia pracujacego statycznie;

w wolnym strumieniu i ostonigtego

W  warunkach rzeczywistych, przy uwzglednieniu strat
energii na tarcie, wiry oraz turbulencje itd., moc pochia-
niana przez aktuator jest wieksza od mocy idealnej. Sto-
sunek tych dwoéch mocy nazywa sie sprawno$cig ciggu
statycznego 1 oznacza sie przez FM (po angielsku Figure
of Merit). A zatem:

FM = P _ _ Mmoc idealna

PPZUCZ.

moc rzeczywista

podstawiajgc:

0= ((f—-) 00 = 000=0"0,125

o
D2

A= m=—==
4

P = Prsecz. FM = N 15 FM, otrzymuje gie:

Wi

T =10,45 (N FM D o) [3]

Wyrazenie to jest bardzo cenne dla szybkiego oblicza-
nia statycznego ciggu aktuatora, gdy dane sg: $rednica,
moc silnika oraz warunki atmosfery. Wielko§¢ wsp6iczyn-
nika FM dobiera sie na podstawie danych do$wiadczalnych.
“Analityczne wyznaczenie tego wspo6iczynnika okazalo sie
nieoptacalne.

Doswiadczalne wielko$ci wspolczynnika FM podawane sg
w zalezno$ci od powszechnie znanych wsp6lczynnikow
w charakterystykach $miglowych.

Mozna napisaé: Prrecz. = Cp o 13 D5
cigg Trzecz. = Ct o n2 D?

Z, rownania [2] na cigg mozna napisaé:

_ T
RiSI————"— [4]
(QQA)H
a zatem:
P (20 A) (Cion’ D)
FM:Przecz = o o.nSDs = :] =
: P (29 A)* C,on*D?

3

Ct'
=08—— (51

Cp

Obliczone w ten spos6b wspoéiczynniki FM dla ciggu sta-
tycznego podawane sg na wykresach w funkcji wspo6iczyn-
nika Cp i jednocze$nie przynaleznego kata natarcia lopatki.
Na rys. 2 podany jest jeden z takich wykresow dla $Smigietl
o specjalnie szerokich lopatkach. Wspoélczynnik FM osigga
wielko$¢ 0,8 lub 0,9. Nalezy staraé sie uzyskiwaé te maksy-
malne wielko$ci przez dobranie odpowiedniego wspoéiczyn-
nika Cp. Dla uproszczonych obliczen stuzy nastepujgcy
wzoOr, w ktérym uwzglednia sie praktycznie wilasciwg liczbe
Macha dla konca lopatki: biorgc pod uwage, ze P=NT75=
=Cpon*Ds
predkos$é koncowa topatki Vg =z n D,

. 7znD
liczba Macha konca lop. Mg= ——
a

m
predko$é normalna diwieku przy ziemi a = 340 _k-
se
masa wla$ciwa powietrza przy ziemi g = 0,125,
otrzymuje sie

_ N 0,000475

(6]

Ze wzgledéw praktycznych liczbe Mg przyjmuje sie 0,8.
Rowniez mozna ustali¢ prosty wzér dla obliczenia obrotow
$migla majgc ustalong jego $rednice, mianowicie:

D
RN, 08 N
ol .,
Q
ojbb "é<v/ \\\ 20
IS 10
X | \ \
g & i S
gs =0 N\ \
g \
205 <
P
O =Gm— s o1 0% 08
TI-E2TERT

Rys. 2. Wykresy FM w funkcji C, dla $migiel o szerokich topat-
kach
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Wstawiajgc ustalone wielko$ci na Mg oraz D mozna zo-
baczyé, ze dla danych warunkéw atmosfery — C, zalezy
jedynie od mocy silnika oraz od liczby obrotéw Smigla.

Aby dobra¢ odpowiednie $miglo dla SVTOL, nalezy
dysponowa¢ nie jednym wykresem, lecz pewnym kom-
pletem wykreséw wspotczynnika FM w zaleznosci od Cp,
dla kilku rodzajow $Smigiel o roznej iloSci i szerokosci
lopatek.

Przyktad uproszezonego obliczenia statycznego ciagu $migla
(nieosionietego)

Dane s3g:

1) moc silnika — 1000 KM,

2) $rednica $§migta dobrana z uwzglednieniem odleglosei
osi Smigta od ziemi, iloSci obrotow itd. 3050 mm,

3) atmosfera standard przy ziemi: ¢=1.

Rozwigzanie:

1. Przyjmujgc liczbe Macha do kotica lopatki Mi =108,
oblicza sie Cp korzystajgc z roéwnania [6], mianowicie:

N 0,000475 1000 0,000475
p= B — =01
M3 D? 0,3% + 3,052

Postugujgc sie na przykiad wykresem na rys. 2 wida¢,
e lepsze byloby S$miglo czterolopatkowe, dla ktorege FM
wynosi okolo 0,9. Zalozono jednak, ze silnik i typ smigla,
ktorymi sie dysponuje, zmusza jg do zastosowania $migta
trojlopatkowego, o szerokich lopatkach i wietkosci FM =
= 0,685, a wiec cigg statyczny wediug rownania [3] wy-
iesie:

112 2
T = 10,45 (NFMDO“)‘: 10,45 (1000 0,635 3,05 1) = 1700 kC

.

Stanowi to okolo 1,7 kG na 1 KM zainstalowanej mocy.
Poza tym z rownania [7] :n=1710 obr/min. Tak wigc obli-
czenie wskazuje, ze wybrane $miglo daje cigg statyczny
réwny okolo 1700 kG przy mocy silnika 1000 KM w wa-
runkach standard na poziomie rnorza. Tla innej wysokosci
nalezy zatozy¢ odpowiednig wiclkosé o oraz wielkos¢ mocy.

Ponize] przedstawiono proi¢ obliczenia cieZzaru samolotu
VTOL, przemiennoptata (tilt wing) typu Vertol VZ-2, o kto6-
rym wiadomo, ze jest wyposazony w dwa szerckolopatkowe
trojramienne $migta o fSrednicy 2,9 m (rys. 3). MNaped stano-
wi jedna turbina S$miglowa Lycoming T53-L-1 o moey
360 KM.

Uwzgledniajgc straty mechaniczne przekladni (y;m = 0,9),
1gczgcej turbine, umieszczong w kadlubie, ze $Smiclami, obli-
czono wspolczynnik C, =z rownania [6], przyjmujiyc Mg =
=081ioc=1

: e 860> 0,9 _
Moc dostarczona do jednego Smigla N, =—— = 387 K M.

_ N, +0,000475 387+ 0,000475
Cp=. - .

A0
yUs Lo

M3 D 0,87 - 2,92

Rys. 3. Samolot VTOIL. Przemiennopiat (till wing). Doswiadczalny.
Vertol VZ-2, Rozpietos¢ samolotu 7,6 m
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7. wykresu (podobnego jak na rys. 2, ktérego w niniej-
szym artykule nie przytoczono) odczytano, ze dla Cp=
= (,0425 wspoélczynnik FM osigga wielko$¢ okolo 0,7, wiec
cigg z rownania [3] bedzie réwny:

2

=1045(387°0,7°2,9 1) =855 kG.

wes

1
T = 10,45 (NFMDoz)

Cigg dwbéch $migiel bedzie 2 X855 kG = 1710 kG.

. o 5 1750 obr
n a n=——= —
Z rownania [ ] 29 | min

Ze wzgledu na zapas bezpieczehstwa oraz doswiadczalny
charakter samolotu, ciezar jego winien by¢ o kilkadzicsiat
procent mniejszy od dysponowarnego ciggu.

Smigla osloniete

Juz na wstepie nalezy zaznaczy¢, Ze oslonigcie $migla
pierScieniem daje szereg korzySci, ale jednocze$nie roézne
straty oraz powoduje niedogodno$ci konstrukeyjne. Jedynie
w pewnych dobranych warunkach zastosowanie $migia
oslonietego daje korzySci w ostatecznym bilansie.

Stanie sie to jasne, jezeli przcanalizowaé¢ $miglo oslo-
niete jako zagadnienie aerodynamiczne, a nastepnie wy-
ciggng¢ wnioski praktyczne.

Nzlezy zalozyé najpierw, ze oslona $migla jest teoretycz-
na, to znaczy, ze stanowi ona jedynie teoretyczne odgrani-
czenie strug powietrza; oslona taka nie posiada ani gru-
bosci, ani ciezaru. Dalej zalozono, ze strumien S$miglowy
zamiast przeweza¢ sie za plaszczyzna aktuatora, tak jak
to ma miejsce za Smiglem nicostonietym, zajmuje calg we-

wnetrzng przestrzenn oslony, innymi slowami — w kazdym
miejscu posiada Srednice ostony (rys. 1).
W teorii $migla, podanej przez Rankine’a i Iroude’a,

stwierdza sie, ze dla Smigla pracujgcego w strumieniu wol-
nym, czyli bez ostony, przekroj strumicnia zasSmiglowego
jest dwa razy mniejszy niz powierzchnia tarczy S$migla.
Z tejze teorii wynikato, ze cigg Smigla jest tym wigkszy,
im jest mniejszy przyrost predkosci w strumieniu odplywa-
jacym za $Smiglo, a zatem oslona pewodujaca zwiekszeriie
przekroju strumienia zasmiglowego, czyli zmniejszenie jego
predko$ci, powinna zwiekszy¢ cigg. Tak tez jest w rzeczy-
wisto$ci, jednakze praktyczne wykorzystanie iego faktu
wigze sie z trudnosciami natury aerodynamicznej i kon-
strukcyjnej.

Efekty ostoniecia $Smigla dajg sie ujg¢ rownicz we wzo-
rach praktycznych, ktore wyprowadzono poprzednio. Zanim
ustalono réownanie [2] istnialo nic przytoczone rdéwnanic
przejSciowe:

1
3

2101 z(A
=93 8 ot |— [ic]
o A P A

S

A
w ktérym widnieje stosunek A zamiast ktbrego wstawio-

s

A
no nastepnie wielko$¢ A 2. Natomiast, gdy ma sie do
S

czynienia ze S$miglem oslonietym, nie mozna uwzglednia¢

wielko$ci 2 i stosunek A pozostaje do dyskusji. Zatozono
S

jednak, Ze oslona pracuje bez oderwan wewnetrznych, czyli

ze zostaje zachowane prawo cigglosci przeplywu.

Analogicznie do wzoru [3] otrzymuje sie:

172
213
1Ay

T=1315| NFM Do - (8]



Postugujgc sic rownaniem [lc]} latwo wykazaé, ze stosu-
nek ciggu $migla idealnego oslonietego do ciggu idealnego
Smigla nie oslonietego dla danei mocy silnika i $rednicy
émigla wynosi 1,26 raza szeScienny pierwiasiek stosunku

S ezyli:
2 y

1

T ost- AS ’
et e B |- 9]
A

n- ost

. . . . A
Jezeli ostona jest cylindryczna, wowczas Is = 1,za$ zysk

na ciggu wynosi 26%.

Rozpatrzenie rownan [1] i [8] wykazuje, ze wytworzenie
ciggu statycznego zalezy w tym samym stopniu od wielko-
$ci $rednicy Smigla, jak i od mocy silnika, a zatem cfeict
ostony jest taki sam jak powiekszenie $rednicy $migta.

W praktyce, pierwszym zasadniczym czynnikiem, kiory
obniza wyliczone korzy$ci ostony, jest opdér aerodynamiczny
rzeczywistej ostony, wrzrastajagcy wraz z predko$cig lotu,
ktéry przy pewnej znacznej predko$ci rownowazy te ko-
rzy$ci. Jeszcze przedtem jednak wystepuja inne czynniki
aerodynamiczne, ktére dodatkowo zmniejszajg wielko$¢
oplacalnej predkosci lotu. Na przyklad duZze zinaczenie ma
ksztalt profilu podiluznego przekroju ostony. Zmniejszenie
promienia krzywizny noska tego profilu, ktore jakby sie
wydawalo powinno sprzyja¢ uzyskaniu wiekszej predkosci,
przeciwnie zwieksza op6r ostony. Jezeli mianowicie promien
noska profilu na wlocie do ostony wykonaé¢ mniejszy niz
6% Srednicy wlotu, wowczas pojawiajg sie oderwania we
wnetrzu ostony i zysk ostony zostaje zatracony.

Rownanie [9] wskazuje, ze im wieksza jest rozbieznosé

S
ostony, czyli im wiekszy jest stosunek a tym wiekszy

uzyskuje sie cigg statyczny. Jednakze praktycznie istnieje
graniczny kat rozbiezno$ci, powyzej ktorego nastepuje
oderwanie strug powietrza. Na og6t przyjmuje sie, ze kat
ten wynosi 7°+-8°. Byly czynione proby odsysania warstwy
przySciennej w poblizu wyjScia z oslony, aby zapobiec
oderwaniu i umozliwi¢ wiekszy kat rozbieznosci.

Przykled uproszczonego obliczenia statycznego ciggu $migla
ostonietego

Dane s3:

1) moc silnika — 1000 KM;
2) Srednica $migta — 2440 mm;
3) dane oslony: Srednica na wejsciu D = 2440 mm,
Srednica na wyj$ciu Dg= 2745 mm,
promien noska profilu co najmniej 6" $rednicy wlotu;
4) atmosfera normalna przy ziemi; ¢ =1.

Rozwigzanie:

Przyimujgc FM = 0,9 zgodnie z danymi charakterystyka-
mi doSwiadczalnymi, obliczono cigg statyczny $migta oslo-
nietego wedlug wzoru [8].

1 [Ag\”
T=13,15| NFM Do~ "y

Przy zalozeniu, ze:

Cigg statyczny:

DS

T =1315[1000°09-244-11,125]° = 2430 kG

Poréwnujgc oba przykiady, mianowicie przyklad dla
Smigla nie oslonietego i $migla ostonietego, wida¢, ze
przy takiej samej mocy silnika (N =1005 EKM), przy Sredni-
cy Smigla mniejszej o 20% (2,44 m zamiast 3,05 m), lecz
przy zastosowaniu ostony rozbieznej, uzyskuje sie cigg
Smigla wiekszy o okolo 45% (te same warunki atmosferycz-
ne).

Jak juz wspomniano, dotychczasowe obliczenia ciggu sta-
tycznego $migla ostonietego nie uwzglednialy warunkow
praktycznych. W praktyce ostona posiada nie tylko opor
szkodliwy wtlasny, ale rowniez opér wspornikow, kierow-
nic itp.,, ktére dzialaja w kierunku przeciwnym niz cigg
émigta. Straty te mozna utrzymaé¢ w racjonalnych grani-
cach, jezeli oslone zastosowaé¢ w przypadkach malych pred-
ko&ei lotu, lub przy wieliszych predkosciach nadaé ostonie

&

bez srugla

Ti-53/64 R4 Ly

-8

Rys. 4. Wykres — biegunowa S$migia z osiong

wraz ze Smiglem pewien kat natarcia, aby uzyskaé¢ wypor
acrodynamiczny. W tym ostatnim przypadku oslona dziata
jako pewnego rodzaju urzgdzenie no$ne.

Sytuacje taka dobrze przedstawia wykres na rys. 4, wy-
konany na podstawie badan tunelowych pewnego uktadu
Smigla oslonietego. Na wykresie tym przyjeto jako zmienng
niezalezng wspoélczynnik sumy ciggu $migla oslonietego
(znak ujemny) i oporu aerodynamicznego catosci (znak do-
datni). Zmienng zalezng jest C, czyli wspoéiczynnik wyporu
ukladu. Jako parametry przyjeto kat «° nachylenia osi

1%

ukladu, wspétczynnik posuwu J = 2D
nym wspotczynnikiem Cp,. W do$wiadczeniu przyjeto staty
kat f ustawienia lopatek $migla. Jako powierzchnie odnie-
sienia przyjeto iloczyn $rednicy i dlugos$ci ostony, czyli rzut
powierzchni ostony na plaszczyzne, przechodzacg przez o$
ostony.

wraz z przynalez-

Cala lewa strona ukladu stanowi obszar, w ktérym efek-
tywny. ciag jest wiekszy od zera. Po prawej stronie wy-
kresu widzimy rowniez biegunowg zespolu w przypadku
Cp =0 oraz dla samej ostony. Podobne wykresy wykonuje
sie dla wspoéiczynnikow momentow. Okazalo sie, ze wyste-
pujace momenty sg dos$¢ znaczne. Na wielko$¢ tych mo-
mentéw mozna wplywaé na przykilad za pomocg wychyvla-
nych klap itp., co daje sie wykorzystaé¢ dl!a celéw sterowa-
nia i regulacji stateczno$ci aparatu zaopatrzonego w oslto-
niete $migto.

Smigla osloniete sg juz zastosowane w kilku prototypo-
wych samolotach oraz w poduszkowcach. Z bardziej za-
awansowanych nalezy wymieni¢ samolot SVTOL firmy
Eell, oznaczony przez X-22A. Samolot ten posiada dwa
hardzo kroétkie skrzydla, zakonczone zespotem $miglto-osto-
na. Cztery takie zespoly w czasie pionowego startu lub
ladowania majg osie skierowane pionowo, natomiast dla
lotu poziomego sg ustawione ukos$nie, przyczyniajac sie do
zwiekszenia powierzchni no$nej samolotu.

A oto kilka danych samolotu Bell, X-22A: ciezar calko-
wity 6800 kG, ciezar uzyteczny 1700 kG, predkos$¢ podroéz-

TECHNIKA LOTNICZA NR 2/1965 37



na 560 km/h. Naped stanowia cztery silniki General Elec-
tric T58, kazdy o mocy 1250 KM (rys. 5).

Firma Bell zastosowala $migla osloniete rowniez dla
poduszkowca pod nazwg Hydroskimmer. W tym zastosowa-
niu moze racjonalniej wykorzystano dodatnie wtasnosci
ukladu $miglo-ostona, gdyz predkos$¢ poduszkowca wynosi
¢to do stukilkudziesieciu kilometréow na godzine. Dla jazdy
stuzg dwa zespoly $miglo-ostona, umieszczone nad pokia-
tem pojazdu, zai dla wytwarzania poduszki stuzg cztery
odrgbne dmuchawy pionowe, czyli pewnego rodzaju $migta
ostonietle, rozmieszczone w pokladzie (rys. 6).

Rys. 5. VTCL Bell X-22A w locie poziomym

Rys. 6. Widok poduszkowca Bell SKMR-1 Hydroskimmer

Ciekawa jest sprawa, ze pierwsza teoria $migiel wywodzi
si¢ z teorii dotyczgcej Sruby okretowej, znana jako teoria
Rankine’a i Froude’a, natomiast dopiero kilka lat temu
zastosowano w praktyce ostone dla $srub wodnych. Jak juz
wiadomo okazalo sie to bardzo korzystne. Niemiecki inzy-
nier Kort rozwigzal to zagadnienie dla holownika morskie-
go. Zespoél Sruba wodna-ostona nazwano dyszg Korta. Ho-
lowniki zaopatrzone w dysze Korta majg cigg o okolo 40%
wiekszy przy tej samej mocy silnika. Tak znaczne zwiek-
szenie ciggu przy tych samych wymiarach holownika ma
rowniez doniosie znaczenie.

Dmuchawy skrzydlowe

Jak juz wspomniano, dmuchawg nazywa sie urzgdzenie
zawierajgce wirnik z lopatkami, stuzgce do wytwarzania
wydatku powietrza. W lotnictwie dmuchawy majg ostatnio
powazne zastosowanie w tak zwanych dwuprzeplywowych
silnikach turbinowych oraz w bezpos$rednim zastosowaniu
do celow SVTOL.

Po przeanalizowaniu i wyprobowaniu roéznych koncepcji
dla uzyskiwania ciggu pionowego w aparatach SVTOL oka-
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zalo sie, ze rozwigzanie w postaci quchawy, umieszczonej
poziomo w skrzydle samolotu c¢zy tez w innym aparacie,
posiada liczne zalety. .

Przede wszysikim frapujgeca sprawd jest to, ze za po-
moca takiego samcgo silnika odrzutowego mozna 0siagnac
okolo trzykrotnie wigkszy cigg statyczny, niz przez Jego
odrzut bezpoéredni, jezeli energie silnika przekaza¢ dmu-
chawie skrzydlowej.

Aparaty SVTOL z bezpos$rednim odrzutem odziiaczajg sie
rozbieznos$cig niezbednych mocy dla celow SVTOL i dla lotu
poziomego. Jezeli dobra¢ silnik dwuprzeplywowy lub kilka
takich silnikéw o takiej sile ciggu, jaka jest niezbedna,
aby ich cigg przewyzszal calkowity ciezar samolotu dila
zapewnienia pionowego startu i lgdowania (dysze wychy-
lone sg w tym celu ku dolowi), woéwczas w locie poziomym
przy predkosci przelotowej konieczne jest tak silne diawic-
nie silnikéw, ze zuzycie paliwa wzrasta do wielkosci nie-
optacalnej mimo to, ze silnik dwuprzeplywowy posiada
o okolo 30% mniejsze zuzycie paliwa od zwykicgo silnika
odrzutowego.

Rozwigzanie z dmuchawg skrzydlowg pozwala na opty-
malne dopasowanie silnika do predkosci przelotowe]j, a jed-
nocze$nie — dzieki wspomnianemu zwiekszeniu ciggu sta-
tycznego — umozliwia pionowy start, zawis i pionowe lgdo-
wanie. Wielokrotno$¢ zwiekszenia statycznego ciggu nazwa-
no w tym przypadku ,,wspoiczynnikiem zwiekszenia”.

Zgodnie 2z teoretycznymi rozwazaniami i wykresami,
ktore nizej przytoczono, dmuchawa skrzydiowa posiada
drugg, bardzo cenng zalete dla SVTOL, gdyz przy zmniej-
szeniu doprowadzonej mocy napedowej, a zatem przy spad-
ku obrotéw, jej cigg statyczny nie maleje proporcjonalnie
do spadku mocy, lecz w mniejszym stopniu. Ma to duze
znaczenie przy ,wypadnieciu” jednego siinika, na przyklad
w uktadzie dwusilnikowym, gdyz wtedy aparat dysponuje
jeszcze okolo 60-procentowg wielko$cig ciggu nominalnego,
jesli zgodnie z przepisami dla aparatéw SVTOL zainstalo-
wano 4/3 mocy niezbednej dla zawisu przy ziemi.

W poréwnaniu z napedem turboozdrzutowym, dmuchawa
zuzywa o wiele mniej paliwa, predkos$¢ odplywu spalin
jest matla, gazy odplywajgce posiadajg stosunkowo niskg
temperature, a wytwarzany szum ma niski poziom.

Dmuchawa skrzydiowa dziala w nastepujgcy sposob:
w czasie SVTOL dysze wylotowe giownych turbin odrzu-
towych sg skierowane nie do aparatu, lecz do kanalow,
ktérymi odrzucane gazy docierajg do turbin dmuchawo-
wych. Te ostatnie sg sztywno zwigzane z wirnikami dmu-
chaw. Zasade te przedstawiono na rys. 7.

ZaleznoS¢ miedzy ciagiem sialycznym i moca dla dmuchawy
skrzydlowej

Za pomoca rys. 8, postugujgc sie jednowymiarowsg teorig
iloéci ruchu dla ukiadu idealnego, mozna ulozy¢ réwnanie,
okreélajgce moc N niezhedng dla uzyskania zgdanego cig-

Rys. 7. Zesp6i silnik odrzutowy - dmuchawa skrzydtowa
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Rys. 8. Schemat dmuchawy skrzydiowe])



gu T. Tak samo, jak przy analizowaniu statycznej pracy
Smigiet pracujgcych w strumieniu wolnym i ostonietym,
przyjmuje sie, ze poczgtkowa predko$¢é przed wlotem do
kanalu dmuchawy jest rowna zeru; powietrze wylatujgce
z dmuchawy ma jednostajng predkos¢ V.

Stosujac zasade iloSci ruchu mozna napisaé¢, ze cigg

T=p AV? [10]

Stosujac za$ zasade zachowania energii, moc doprowadzo-
na do wirnika N.75 razy FM przyrownuje sie do energii

kinetycznej powietrza opuszczajacego kanat dmuchawy,
czyli rownej
0 AV?
Pl= T [11]
A zatem
0 AV?
N-+75FM = 5 [12]

Rownania [10] i [11] posiadajg identyczng tresé¢ jak
rownanie [1] i nastepne (bez numeracji) ustawione dla ciagu
statycznego $migiet konwencjonalnych. Z rownan [10] i [12]
ruguje sie predkos¢ V i wynik uklada sie tak, aby wystg-
pity stosunki T/A oraz T/N, czyli obciazenie powierzchni
A ciggiem T oraz mocy N ciggiem T.

Otrzymuje sie
4 0752 FM?

T/IA= — (TINyE [13]

Przyktad. Zaprojektowano samolot VTOL z dwoma
dmuchawami skrzydlowymi o $rednicy 1 metr i dwoma
silnikami gléwnymi; obciazenie powierzchni ciggiem przy-
jeto rowno 1464 kG/m?2 Jaki moze byé¢ ciezar catkowity
samolotu i jaki cigg musi posiada¢ silnik odrzutowy
glowny ?

Rozwigzanie. Powierzchnia czynna wirnika dmucha-
wy, czyli powierzchnia netto réwna sie powierzchni tarczy
zmniejszonej o powierzchnie zajmowang przez piaste wir-
nika. W dmuchawach skrzydlowych piasta osigga duze
Srednice, np. 0,25 D. JeS§li przyja¢, ze Srednica piasty d=
= 0,25 D, wowczas powierzchnia netto wirnika réwna sig:

A =0,785 (D% — d?) = 0,785 (12 — 0,25%) = 0,9375 m?2.

Stad

KX0,9375=1370 kG. Dwie dmuchawy rozwing cigg 1370 X
¥ 2=12740 kG.

Poniewaz VTOL musi mie¢ nadmiar ciggu w stosunku
do ciezaru calkowitego, zalezny od przewidywanej pred-
kosSci wznoszenia, od wysokos$ci startowania, lgdowania
i zawisania nad poziomem morza oraz ze wzgledu na za-
pas bezpieczenstwa, przeto ciezar calkowity musi byé
mniejszy od maksymalnego ciggu, na przyklad o okolo 20%o.

T
cigg statyczny dmuchawy wynosi Z xA = 1464 X

A zatem ciezar calkowity rozpatrywanego samolotu musi
wynosi¢ co najmniej 2740 > 0,8 = 2190 kG.

7 pomocg wykresu na rys. 9 odczytuje sie, ze obcigze-
nie mocy T/N=1,11 kG/KM.

Stad moc jednego silnika gléwnego wyniesie: 1370 kG/1,11
= 1225 KM. Szukajgc natomiast ciggu silnika, nalezy zau-
wazyC¢ nastepujgce:

Wz6r [13] oraz odno$ny wykres ujmujg zalezno$¢ T/A
i T/N, czyli zalezno$¢ obcigzenia powierzchni ciggiem od
obcigzenia mocy ciggiem. Moc tutaj jest mocg dostarczong
do dmuchawy, czyli mocg uzyskang na wirniku turbiny
dmuchawowej. W przypadku dmuchawy skrzydlowej zro-
diem energii jest gléowny silnik odrzutowy, ktorego zdolnosé
napedowa okreS§lona jest silg ciggu nie za$ mocg. Zeby
wiedzie¢, jaka moc wyrazong w koniach mechaniczuych
mozna wytworzy¢ silnikiem o danym ciggu, wykorzystujac
cnergic jego gazéow wylotowych na wirniku turbiny dmu-
rhawowe]j, trzeba znaé szereg danych, jak predkosé, wyda-
tek, temperature tych gazéw itp. oraz dane, dotyczace
przewodow prowadzacych te gazy do turbiny dmuchawo-
wej.

Calg te sprawe ujmuje od razu z grubsza wspoOlczynnik
zwiekszenia, znany z praktyki i obliczen. Dla przebadanych
ukladéw dmuchaw skrzydlowych przez firme General Elec-
tric wspoélczynnik ten wynosi 3 do 3,5. Znaczy to, ze jezeli
dany silnik odrzutowy wytwarza cigg 400 kG (statyczny), to

kG \
2440

p=0125
FM=08
1952
1464
976

488 -
N

7]
oes 0o, 1823
W Khm
Rys. 9. Zalezno$¢ obclazenia powierzchni ciggiem od obcigzenia
mocy ciggiem

Rys. 10. Ryan XV-5A. VTOL z dmuchawami skrzydiowymi

dzieki zastdsowaniu ukladu silnik odrzutowy-dmuchawa
skrzydlowa, uzyskuje sie ciag statyczny, na przyktad 3,5 ra-
za wiekszy, czyli okoto 1400 kG.

Ilustracje do powyzszego przykladu moze stanowi¢ samo-
lot VTOL Ryan XV-5A pokazany na rys. 10.

Smigta dla SVTOL -

Smiglc nie moze pracowaé z jednakowo wysokg spraw-
no$cig przy predkosciach matych, przy zawisie, przy pred-
koSciach przelotowych i maksymalnych, a wiec konieczne
jest ustalenie jakiego$§ kompromisu.

Najwieksze kompromisy musiano akceptowaé w epoce
Smigiel nienastawnych. Znaczne polepszenie sytuacji na-
stgpito z chwilg opracowania $migiel przestawialnych na
ziemi, a nastepnie §migiel nastawnych podczas lotu. Ten
ostatni typ jest dzisiaj powszechnie uzywany nawet na
mniejszych samolotach i aparatach. Jednakze nawet Smi-
glo nastawne dalekie jest od dokladnego dopasowania dla
kazdego zakresu predko$ci, chociazby dlatego, Ze przy
nastawianiu lopatka S$miglowa przekreca sie jako sztywna
calo$é. To niedopasowanie daje sie bardzo odczué, gdy

" $miglo zaprojektowane jest optymalnie dla predkosci prze-

lotowej, gdyz sprawno$¢ {akiego $Smigta przy stiarcie i wzno-
szeniu jest znacznie nizsza od sprawno$ci $§migla dobrane-
go dla startu.

TECHNIKA LOTNICZA NR 2/1965 39



ObmysSlano rézne sposoby dla zmniejszenia wielkoSci
kompromisu, jednakze pociggaly one za sobg rozne kompli-
kacje. Na przyklad z punktu widzenia aeromechaniki zu-
pelnie bylby racjonalny pomyst zastosowania dwustopnio-
wego reduktora obrotow. Rozwigzanie takie pocigga jednak
za sobg wzrost ciezaru i komplikacje mechaniczne. Z tych
samych powoddéw nie znalazly praktycznego zastosowania
takie pomysty, jak sterowanie warstwa przyScienng, odrzu-
towe dysze na koncach lopatek, klapy strumieniowe itp.
Co wiecej, rozwigzania tego rodzaju obnizylyby niezawod-
nos$¢ sterowania samolotem w krytycznych momentach
startu i lgdowania.

Jezeli chodziloby jedynie o zakres predkoéci startu
i wznoszenia, to istnieje dos$¢ prosity sposdb polepszenia
wlasnos$ci $migla, nie powodujacy ani wzrostu cigzaru, ani
komplikacji, mianowicie zastosowanie dla lopatek profilow
0o znacznym zakrzywieniu. Tym sposobem mozna by uzy-
ska¢ potrzebne wysokie wspodlczynniki wyporu C, i jedno-
cze$nie wysokie wspolezynniki doskonatosci lopatki. Tym
wieksze pogorszenie nastepuje jednak, gdy taka lopatka
pracuje przy predkosci przelotowej. Na rys. 11 przedsta-
wiono wykresy zalezno$ci doskonalo$ci w zalezno$ci od
wspotczynnika wyporu C, dla jednego z powszechnie sto-
sowanych profilow lopatkowych oraz dla profilu o duzej
krzywiznie.

Zalety profilow o duzej krzywiznie moga by¢ wykorzy-
stane praktycznie dwoma sposobami, mianowicie:
1) przez stworzenic nowej rodziny profilow, posiadajg-

cych wysoka doskonalo$¢ w szerokim zakresie wspotczyn-
nika wyporu,

0 a2 05 10 4 ¢
‘ 0s - -804 01 14 Cz
Rys. 11, Zalezno$¢ doskonatosci profilu od wspodlezynnika wyporu
dla profilu zwyktego i zakrzywionego
Rys. 12. Smiglo Hamilton ,,0 zmiennej krzywiznie lopatek” (ihe

variable camber propeller)
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Rys. 13. Srednica Smigla w zaleznos$ci od obceigzenia w kG/KM dla
roznych FM, réoznych M oraz Ag/A

2) przez konstrukcyine
profilow lopatki przy
i komplikacji.

rozwigzanie
oplacalnym

zmiany krzywizny
zwiekszeniu ciezaru

Zamiast bra¢ te propozycje doslownie, konstruktorzy
wytworni Smigiel Hamilton opracowali zupelnie rewela-
cyjny typ Smigla na zasadzie podobnej jak skrzydla z Kkla-
pami.

,,The variable camber propeller”, czyli Smiglo o zmiennej
krzywiznie, jak je nazwali. nie posiada wprawdzie dostow-
nie lopatek o zmiennej krzywiznie profilow, lecz dziata tak,
jakby posiadaly one taka wtasciwos§é. Efekt ten zostal osigg-
niety dzieki temu, ze podwojono ilo$¢ lopatek, umieszcza-
jac je parami blisko siebie, przy czym moga one w pew-
nych granicach zmieniaé wzgledne nastawienie w kazdej
parze. Pod wzgledem aerodynamicznym i 2eometrycznym
kazda z lopatek pozostaje typu konwencjonalnego.

Dotychczasowe wyniki z tego rodzaju $migtami okazaty
sie bardzo zachecajace i nrzewidziano juz zastosowanie
ich do pewnego samolotu STOI. (o stromym starcie i 13-
dowaniu). Na rys. 12 pokazano widok takiego $migta.

Moéwige ogdlnie i do pewnego stopnia powtarzajac to. co
kilkakrotnie juz bylo poruszane, aparaty STOL wymagaig
uzyskiwania duzych wielko$ci ciggu statycznego z jednego
konia mocy silnika, czyli stosunkowo duzych $rednic Smi-
giel. Udowadnia sie to jak wiadomo podstawowym rowna-
niem dla ciggu statycznego, ktore wskazuje, ze dla danej
dysponowanei mocy silnika i dla danej wysokosci nad
ziemig, Srednica Smigla wzrasta nroporcjonalnie do potegi
3/2 stosunku ciagu do mocy silnika oraz odwrotnie do
wspotczynnika FM. Wielko$é tego wspodlczynnika jest funk-
cig predkosSci konca tltoratki. wypelnienia (solidity) oraz
krzywizny profilu topatki. Najwiekszv FM wynosi okoto 09.
Poniewaz predkosé konca $Smigla (tip speed), wypekhienie
oraz krzywizna profilu muszg by¢ zmniciszone dla utrzyma-
nia dobrej sprawno$ci przelotowei, ohniza tn wielko§é FM,
wiec dla skompensowania tego nalezy zwickszvé $Srednice
Sfmigta i to tym bardziei, im wyzsza jest liczba Macha lotu.

Na rys. 13 wida¢, jak zmienia si¢ Srednica $Smigla w za-
leznoSci od stosunku ciggu do mocy silnika dla réznych
wielkosci FM.

Przyktlad: dla samolotu VTOL (start i ladowanie pio-
nowe) pozadane jest obcigzenie mocy ciggiem statycznym
rowno 2,5 kG/KM. Moc silnika 4000 KM. O ile chodzitoby
o $miglto konwencjonalne, to dla samolotu rozwijajacego
umiarkowang predko$¢ przy dobrej sprawno$ci przelotowej
byloby odpowiednie $miglo o $rednicy rownej okoto 9 me-



trow. Nawet §miglo o optymalnym ciggu statycznym, z po-
minieciem dobrej sprawno$ci przelotowej, musialoby mieé¢
$rednice 7.5 metra, za$ $miglo osloniete mogloby mieé
$rednice juz tylko 5,1 metra. Dla poréwnania podaje sie,
ze na samolocie Lockheed Electra, kazdy z silnikébw o po-
dobnei mocy napedza $miglo o S$rednicy 4,1 metra, przy
czym samolot ten nie jest STOL. Stad mozna wnosi¢, na
jakie trudnosci napotyka sie w samolotach i aparatach
VTCL z powodu koniecznosci stosowania $Smigiet o Sredni-
cach wielkosci wyzszego rzedu.

Wirniki Smigtowcowe

Zasadniczo lopatka wirnika $miglowcowego pracuje pod
wzgledem aerodynamicznym podobnie jak zwykle $miglo.
Podobienstwo jest zupelne podczas zawisu Smiglowca lub
ruchu rionowego, czyli wowczas gdy predkos¢ pozioma jest
rowna zeru. Sytunacja zmienia sie stopniowo w miare
wzrostu predkosci poziomej, gdyz do predkosci obwodowych
ropatek dodajag sie geometrycznie skladowe predkosci po-
ziomej. Ponadto lopatki wirnika $miglowcowego wykonuig
okresowe ruchy wymuszone mechanicznie tak, Zze obraz
predkcéci i katow natarcia poszezegdélnych elementdéw ltopat-
ki ma posta¢ bardzo skomplikowang. Po uwzglednieniu jed-
nak wszystkich predkosci skladowych ostatecznie, element
iopatki moze byé¢ rozpatrywany, jak w analizie paskowe]
Smigla konwencjonalnego.

Powszechnie znana jest sprawa gornej, do&¢ niskiej gra-
nicy predkosci lotu $Smiglowcoéw. Predkosé lotu Smiglowcow
do niedawna nie mogla by¢ wieksza niz okolo 300 km/h,
a ostatnio dzieki réznym drobnym udoskonaleniom wzrosta
do okolo 390 km/h. Przy predkosci okolo 400 km/h, czyli
okolo 110 m/sck, jest jeszcze daleko do predkosci dzwie-
ku i efektow SciSliwosci, wystepujgcych na profilach lot-
niczych. Jednakze, o ile chodzi o wirnik $Smiglowca trzeba
wzia¢ pod uwage, Ze z natury rzeczy podczas lotu pozio-
mego lopatka idgca do przodu z predkoscia obwodowg U
posiada predkosé¢ wzgledng zwiekszong o predkosé Ilotu,
przeciwnie — lopatka idgca do tylu posiada predkosé
wzgledna zmniejszong o predkos¢ lotu. Stad tez lopatka
idgca do przodu osigga juz przy stosunkowo niewielkich
predkosciach lotu nredkosé, przy ktorej wystepuja efekty
§cisliwosci. Jednocze$nie ,,obie” lopatki sg obcigzone nie-
jednakowo. Dla zmniejszenia skutké6w nieréwnosci obcigze-
nia lopatek, stosuje sie cykliczng zmiane kata nastawienia
topatek.

Mimo zastosowania cyklicznej zmiany kata nastawienia
lopatek, émiglowiec nie moze osiggaé¢ predkosci bliskich
dzwieku, a tym bardziej krytycznych predkosci dla lopatek,
gdvz duzo wczedniej pojawiajg sie rozne komplikacje, jak
bicie i drganie lopatek na skutek oderwan strug na lopatce
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Rys. 14. PoloZenle iopatek wirnika Derschmidta

idgcej do tylu. Efekty te sg niebezpieczne i powoduja
zaklocenie statecznosci Smiglowca oraz zwiekszenie zapo-
trzebowania mocy.

Notycheczasowe ulepszenia polegaly na obnizeniu Sredniej
wielkosci wspoétezynnika wyporu C, w celu ostabienia wpty-
wu niesymetrycznego rozktadu wyporu. Zwiekszono wypel-
nienie tarczy wirnika przez poszerzenie lopatek i zwieksze-
nie ich ilosci; dalej zmniejszono opdr szkodliwy $miglowca
przez staranniejsze opracowanie aerodynamiczne kadtuba
i glowicy wirnika. Tym sposobem osiggniete zwiekszenie
predkosci lotu S$miglowca moze byé¢ jeszcze poprawione
jedynie dzieki dodatkowym silnikom, wytwarzajgcym ciag
potrzebny do lotu poziomego oraz zaopatrzeniu $miglowca
w stale skrzydla, przyczyniajace sie do odcigzenia wirnika.

Te i inne aerodynamiczne, silnikowe i konstrukcyjne
wysitki wprawdzie polepszyly osiagi $Smiglowcow, ale na
tym wyczerpaly sie mozliwosci.

Zasadniczy zwrot w tej sprawie moze przynies¢ pomyst
Derschmidta. Polega on na tym, ze do jednostajnej pred-
kosci obwodowej lopatek wirnika dodeje sie mechanicznic
sterowany wahadlowy ruch lopatki w ptaszczyznie obrotu
wirnika. W ten sposob uzyskuje sie zmniejszenie asymetrii
obcigzenia lopatek, ktoérg wskazano jako gléwng przyczyng
ograniczenia predkosci lotu Smigtowca. Za pomocg prosie}
kinematyki loratkom idacym do przodu zostaje nadana
pewna skladowa predkos¢é skierowana do tylu, a zatem
predkos¢ obwodowa doznaje zmniejszenia. EFopatkom ida-
cym do tylu zostaje dodana pewna skladowa predko$c.
Dzieki tym zmianom obwodowej predkosci lopatek rozktad
wyporu na wirniku staje sie bardziej rownomierny, zmniej-
szajg sie szkodliwe drgania i bicie lopatek. Jednocze$nic
wplyw liczby Macha dla topatki biegnacej do przodu zosta-
je przesuniety ku wiekszym predko$ciom lotu.

Konstrukcja wirnika jest dos¢ skomplikowana i przynosi
zwiekszenie oporéw szkodliwych $Smiglowca. W sumie jed-
nak analiza i badania tunelowe wykazaly, ze mozna spo-
dziewaé sie predkosci $miglowca, przekraczajacych 500 km/
/h, czyli okolo dwukrotnie wiekszych od predkosci dzisiej-
szych przecietnych $miglowcow.

Jak wykazuje obliczenie poréwnawcze, sprawno$é aero-
mechaniczna wirnika Derschmidta jest tylko niewiele gor-
sza od sprawnos$ci skrzydla sztywnego, gdy tymczasem
sprawno$¢ wirnika konwencjonalnego jest znacznie gorsza.
Przyjmujgc pewne dopuszczalne uproszczenia mozna wy-
prowadzi¢ proste wzory na odpowiednie moce ,profilowe”
dla trzech rodzajow urzgdzen nos$nych, jakimi sg: skrzydlo
sztywre, wirnik konwencjonalny oraz wirnik Derschmidta.
Pod okresleniem moc profilowa nalezy rozumieé moc nie-
zhedng dla lotu skrzydita 1lub wirnika, ohliczona przy
vwzglednieniu jedvnie profilowego oporu danego araratu
no$nego. Na podstawie tych wzordéw obliczono wielko$é
nastepujgcych stosunkéow:

moc profilowa dla wirnika konwenc.

== 3,23
moc profilowa dla skrzydla sztywn.

“moc profilowa dla wirnika Derschmidta

=147
moc profilowa konwenc. skrzydita sztywn.

czyli moc profilowa dla wirnika Derschmidta jest tylko
o okoto 50°%0 wieksza od mocy dla skrzydia sztywnego, pod-
czas gdy takaz moc dla wirnika konwencjonalnego jest
wieksza o przeszio 200%b.
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Regulacja ciggu silnikéw rakietowych na ciekly $rodek napedowy

W artykule omowiono czynniki wptywajgee na prace silnika w warunkach poza-

obliczeniowych. Rozpatrzono wpltyw parametrow regulacji

na optymalng prace sil-

nika. Podano uproszczone ujecie teoretyczne regulacji ciagu i sposoby zmiany Kie-
runku wektora ciegu. Ponadio, ogodlniec omowiono uktady automatycznej regulacji
silnikow rakietowych oraz znaczenie pracy doSwiadczalnych w tej dziedzinie.

Wysokie wymagania stawiane obecnie silnikom rakieto-
wym sprowadzajg sie w duzej mierze do problemow regu-
lacji. Dotyczy to szczegdlnie silnikOw o duzych ciggach.
Pomijajagc wplyw $§rodka napedowego i wlasnosci kon-
strukcji pocisku (ciezar, charakterystyki aerodynamiczne),
osiagi rakiet zaleza od optymalnej regulacji zespoiu na-
pedowego w czasie lotu, dyktowanej szeregiem czynnikow.
Sposo6b i zakres regulacji wiazg sie ze zmianami warunkéow
otoczenia, w jakich pracuje silnik oraz postawionym zada-
niem osiggniecia np. maksymalnej predko$ci, wysokos$ci
czy dilugotrwaltosci lotu. Dla cigzkich rakiet balistycznych
duza role odgrywa utrzymanie stalego przyspieszenia (prze-
cigzenia) podczas lotu na aktywnym odcinku toru, co po-
zwala realizowa¢ konstrukcje o minimalnym ciezarze.
W rakietach pilotowanych mozliwos¢ regulacji przecigzen
ma — poza aspecktem technicznym -—- zasadnicze znaczenie
biologiczne. Wymaga to odpowiedniego programowania
zmian ciggu. Szersze zastosowanic silnikéw rakietowych
na samolotach uzaleznione jest rowniez od dalszego poste-
pu w zakresie automatycznej regulacji i optymalizacji
parametrow tych silnikow. Prace prowadzone w tych kie-
runkach maja szersze znaczenic i wybiegajg poza ramy za-
dan osiggania najwyzszych sprawnogci silnikéw. Chodzi
tutaj rowniez o sterowanie procesami rozruchu, eliminacje
niestatecznych zakresow pracy silnika, kierowanie wektio-
rem ciggu. Z punktu widzenia podstawowej konstirukcii ze-
spolu napedowego, regulacja silnika wymaga stosowania
ukladéw zasilania przystosowanych do pracy przy zmia-
nach parametrow przeplywu, a w przypadkach bardziej
zlozonych wymaga roéowniez urzgdzen pozwalajacych na
zmiane geometrii silnika i dysz wylotowych.

Oznaczenia

C — predkos$¢ przeptywu
C* — predko$¢ charaktervstyczna
F — pole powierzchni przeplywu
G — wydatek czynnika
g — przyspieszenie ziemskie
m — masa
p — ci$nienie
R — ciagg silnika
Rg — ciag jednostkowy
t — czas pracy silnika
V — predkosci lotu
©n — wspoélezynnik wydatku
@R — wspo6lezynnik ciggu
» — wyktadnik izentropy

y — ciezar wiaSciwy
G, wspolezynnik  skladu mieszanki: cigzarowy
A= — udzial utleniacza odniesiony do udzjalu paliwa
Gp w mieszance.
Indeksy
0 — stan poczatkowy
1 — przekroj wejSciowy dotyczacy warunkoéw wtrysku
Srodka napedowego
2 — warto$¢ w komorze spalania
e — przekroj koncowy dyszy wylotowej
II — wysokos¢ lotu
kr — przekrdj krytyczny dyszy wylotowe]
opt — warto$¢ optymalna.
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Czynniki wplywajace na zmiane ciggu — znaczenie techniki
regulacji

Zmiana parametréow pracy silnika nieregulowanego i pa-
rametrow lotu rakiety jest uzaleZniona od ci$nienia i tem-
peratury otaczajgcej atmosfery oraz od zmian predkosci
lotu. Wpiyw cis$nienia otoczenia (wysoko$ci lotu) na ciag
jest wyrazony drugim statycznym czionem rownania [1]:

G Py |
R=—Ce¢+ Fepe \l— (1]
g

De |

Poza cisnieniem czlon ten uwzglednia po$rednio row-
niez wplyw temperatury. Oddzialywanie przyspieszen —
przecigzen na warto$¢ ciggu reprezentowane jest pierwszym
czlonem rownania.

Zrozniczkowanie i przeksztalcenie réwnania [1] daje
zwiagzek:

dr

dF :pe_pll [2]

e

ktory dowodzi, ze cigg maksymalny silnika osigga sie
wtedy, gdy cisnienie wylotowe spalin jest réwne cisnieniu
otoczenia. W wielu przypadkach pracy silnikow nieregulo-
wanych nieustanna zmiana wielkoS$ci pi/p. uniemozliwia
optymalne wykorzystanie zespotu napedowego.

Zmienne warunki lotu mogg wywiera¢ znaczny wplyw
na ksztaltowanie sie wspoélezynnika skladu S$rodka nape-
dowego 4. Wplyw temperatury przejawia sie rozng zmia-
na ciezaru witasciwego paliwa i utleniacza (rys. 1).

Roéznigce sie gradienty charakterystyk gestosci paliw
i utleniaczy powoduja, ze niewielkie zmiany temperatury
wywolujg wahania wartosci udzialow skladnikow w mie-
szaninie. W zespotach napedowych z przettaczajacym syste-
mem zasilania zmiana wielko$ci Z moze by¢ takze powo-
dowana przebiegiem wysoko$ciowych charakterystyk pomp.
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Rys. 1. Wplyw temperatury na ciezar wtasciwy (y) utleniaczy i pa-

liw; czteronitromctan—C(N02)4, kwas azotowy —IHNO,, alkohol

furfurylowy——C4H“OCH20H, anilina—CsllﬁNH:, alkohol etylowy —
CZH5OH

Na uwagg zasluguje rowniez mozliwosé niekorzystnego su-
mowania sie tolerancj)i wykonawczych elementow zasilania,
co w efckcie daje paramelry przeplywu roézne od optymal-
nych.



Wplyw okre§lonych przecigzen na wielko$ci G i 4 zalezy
rowniez od konstrukcyjnego ukladu zespolu napedowego.
Rozmieszczenie zbiornikow paliwa i utleniacza w uktladzie
tandem (rys. 2), racjonalne pod wzgledem aerodynamiczanym
i clezarowym, jest mniej korzystne z punktu widzenia
rownomierno$ci zasilania silnika. W niemieckiej rakiecie
balistycznej V-2 zmiana ci$nienia w glowicy wtryskowej
wywolywana przecigzeniami byla rzedu paru kG/cm? Przez
zastosowanie wspétsrodkowego ukladu zbiornikéw wplyw
ten mozna znacznie zmniejszy¢ do poziomu nie wymagajg-
cego regulacji wielko$ci 4.

Rys. 2. Ukltad konstrukcyjny zespolu napedowego rakiety V-2:
1 — zbiornik alkoholu etylowego, 2 — zbiornik cieklego tlenu,
3 — przewody instalacji chtodzenia, 4 — komora spalania
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Rys. 3. Zaleznosé predkosci wylotowej od skiadu srodka napedo-
wego przy stalym ciSnieniu w komorze spalania — p, = 20 kG/cm?

Drgania konstrukeji rakiety pochodzenia aerodynamicz-
nego, badz wywoltane niestateczng pracg zespolu napedo-
wego, moga by¢ rowniez przyczyng znacznych strat energii
i spadku sprawnosci pracy silnika.

Dla rakiet ciezkich, np. orbitalnych, donioste znaczenie
ma utrzymanie, niezaleznie od warunkoéw lotu i obcigzenia
zespolu napedowcgo, optymalnej wartosci skladu S$rodka
napedowego. Uproszczone rownanie ruchu rakiety:

my
V=Celn % [3]

jest niejasng funkcjg wspoOlczynnika skladu mieszanki A
Wspoteczynnik ten wplywa zaré6wno na wielko$¢ Ce, iak
i na stosunek mas m,/m. Najwieksze efektywne predkoSci
wylotowe (maksyma charakterystyk na rys. 3) odpowiadajg
optymalnym wartoSciom 4. Optymalne zasilanie silnika
przez caly czas jego pracy warunkuje poza tym jednoczesne
wyczerpanie sie paliwa i utleniacza. W przeciwnym przy-
padiku zmniejsza sie czas pracy silnika t, impuls catkowi-
ty (RG*t) oraz stosunek mas my/m w wyniku pozostalo$ci
paliwa lub utleniacza. Ogoélnie, te niekorzystne zmiany
wyrazajg sie w spadku predko$ci, putapu badZ =zasiegu
rakicty. Na rys. 4 podano wplyw sktadu mieszanki — czte-
ronitrometan -+ nafta (lopt = 4,52) — na maksymalng pred-
ko$¢ lotu i putap jednostopniowej rakiety o nastecpujgcych
danych:

cigzar startowy — 24 250 kG.
cigg silnikow — 57300 kG,
stosunek mas my/m — 5,64.

W obszarze ,,bogatego” spalania, konczgcym si¢ pozosta-
toscig utleniacza, wystepuja duze spadki Vipay i Hmax, wiek-
szec od odpowiednich roznic w obszarze spalania z nadmia-
rcm utleniacza. Dla podanej przyvkladowo rakiety bogatsza
o 2% (A7 = —2%) mieszanka od Zopt daje w efckcie po za-
konczeniu pracy silnika predkos$é¢ lotu mnicjsza o 5%, a pu-

1an nizszy o 8%, co moze stanowi¢ roznice dziesigtkow kilo-
metrow. Dla rozpatrywanej rakiety przy zastosowaniu zasi-
lania ez automatycznej regulacji zmiana sktadu mieszanki
prowodowana przecigzeniami waha sie w zakresie 16% dopt.

Obecnie, rozbudowane uklady automatyczne stosowane
sg tylko w ciezkich rakietach balistycznych. Na szeregu
wspoélczesnych zespotach napedowych, gdzie prostota kon-
strukeji i niskie koszty sg podstawowymi wymaganiami,
stosowanie rozleglej regulacji automatycznej parametréow
pracy silnika jest na razie niecelowe.

Automatyzacja silnikow rakietowych pozwala zmniejszac
duze w porownaniu do innych napedéw jednostkowe zuzy-
cie paliwa. Wymagania w zakresie niezawodno$ci pracy
i prostoty eksploatacyjnej silnika znajduja takze rozwigzania
przy zastosowaniu mechanizmoéw automatycznych. Tg dro-
g3 moga by¢ rozwigzane zadania programowania pracy sil-
nika, automatycznej eliminacji niestatecznego spalania,
kompensacji wplywu charakterystyk pomp, reduktorow
ci$nienia itp. Automatyczna regulacja parametréw silnika
zapewnia najkorzystnicjszy sposéb eksploatacji silnika
i zwieksza jego dopuszczalny czas pracy.

Parameiry regulacji

Regulacji mogg podlega¢ wartos¢ i kierunek dziatania
ciggu, sklad Srodka napedowego, ci$nienie w komorze spa-
lania i w ukladrzie zasilania. Zmiany ciggu mozna osigga¢
drogg stosowania konstrukcji wielokomorowych przez wytg-
czanie silnikéw pracujgcych w wiekszych zespotach nape-
dowych, drogg dlawienia przeptywu Srodka napedowego
oraz w efckcie zmian geometrii silnika. Zmiany wymiarow
geometrycznych mogg dotyczy¢ krytycznego przekroju dy-
szy, jak rowniez innych przekrojow.

Konstrukcje wielokomorowe nie sg najlepszym rozwig-
zaniem protlemu regulacji, poniewaz nie zapewniajg bez-
stopniowej zmiany ciggu i wymagajg zlozonych uktadow
zasilania w zwigzku z konieczno$cig stosowania urzgdzen
synchronizujgcych cigg poszczegdlnych silnikow.

Praktycznie, w wiekszosci przypadkéw regulacja silnika
opiera sie na urzgdzeniach zmniejszajgcych wydatek Srod-
ka napedowego. Zmiany wielkoSci G mozna osigga¢ droga:

1) regulacji ciSnienia wtrysku Srodka napedowego przy

statej iloSci wtryskiwaczy przez odpowiednie sterowanie
gazogeneratorow — turbopomp lub zaworéw dlawigcych,
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Rys. 4. Wplyw zmian i na predkos¢é maksymalng i pulap rakiety

balistycznej. A — zakres nadmiaru paliwa, B — zakres nadmiaru
utleniacza
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Rys. 5. Regulacja wydatku $rodka napedowego w amerykanskim

silniku eksperymentalnym NARTS: 1 — glowica wtryskowa utle-
niacza, 2 — wiryskiwacze paliwa, 3 — pierscieniowy tiok sterujacy
doptyw Srodka napcdowego, 4 — urzgdzenie uruchamiajgce tiok,

5 — kanat do przeplywu wody chlodzgcej komore spalania. Zakres
regulacji ciggu R = 230—1100 kG
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2) zastosowanie ruchomych rozdzielaczy (s-k BMW-R 3386,
s-k NARTS), za pomocg ktorych zakrywa sie w miare po-
trzeby cze§¢ otworow w glowicy wiryskowej,

3) urzadzenia grupowego uktadu wtryskiwaczy (s-k ,,Wal-
ter” 109-509 A2), pozwalajgcego witgcza¢ do pracy lub wy-
tgcza¢ odrebne grupy wtryskiwaczy.

W silniku BMW-R3386 pozycia ruchomych rozdzielaczy
zalezala od wysoko$ci i predkos$ci lotu. Rozdzielacze bytly
sterowane specjalnym urzadzeniem automatycznym, utrzy-
mujgcym stalg liczbe Macha lotu. We wspomnianym sil-
niku ,,Walter” glowica miata 12 wtryskiwaczy podzielonych
na trzy grupy. Praca poszczegélnych grup wiryskiwaczy
kierowal pilot samolotu.

W urzadzeniach regulujacych wydatku §rodka napedowe-
go wykorzystuje sie zatem wplyw zmiany ci$nien p;, .
oraz powierzchni wtrysku F,.

Dtawienie przeplywu Srodka napedowego jest wprawdzie
najprostszym sposobem zmiany ciggu, lecz z drugiej strony
jest malo ekonomiczne i ograniczone szeregiem czynnikow.
Zmiany predkos$ci przeptywu wzgledem wiclko$ci okre$lonej
przez Gopt pogarszajg jako$¢ proceso6w rozpylania i mie-
szania skladnikéw Srodka napedowego. W konsekwencji
rowoduje to, 'acznie ze spadkiem cisnienia w komorze,
pogorszenic jako$ci spalania. Polepszenie pracy silnika
w tym wzgledzie moga daé wtryskiwacze wielokanatowe
lub regulowane, typu stosowanego w silnikach turbinowych.
Z tym sposobem regulacji wigze sie $cisle efektywno$e
pracy instalacji chlodzenia. Z reguly stosowane chtodzenie
regeneracyjne moze sta¢ sie przy spadku G niewystarcza-
jgce. Wchodzg wige w rachube ograniczenia czasowe, zmia-
na skladu mieszanki lub przewymiarowanie instalacji chto-
dzenia. Poza tym, zmniejszonemu ci$nieniu w komorze
towarzyszag hardziej energiczne procesy dysocjacii spalin,
co daje w efekcie spadek g i ewentualnie prace niesta-
teczng. To wskazuie, ze regulacja ciagu drogg zmiany nara-
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Rys. 6. Grupowy vuktad witryskiwaczy s-ka Walter 109-509 A2:

] — zespoOl wiryskiwaczy ciagu minimalnego, 2—3 — zespoly wtry-

skiwaczy drugiego i trzeciego stopnia regulacji ciagu. Zakres
zmiany ciggu R = 200—1700 kG

metrow zasilania moze by¢ celowa tylko w ograniczonych
zakresach. Mozliwoéci zmiany cigeu mogg byt znacznie
powickszone zastosowaniem dysz wylotowych o zmicnnej
geometrii. Przeksztalcajac réwnanie [1], ciag silnika mozna
takze wyrazi¢ w postaci:
R=g@Rr p, Frr; gdzie or = f (Fe/Fiy) {4]
Wynikaja stad informacje dotvczace wplywu wymiarow
dyszy na ciag silnika.

Mechaniczna regulacia poprzecznych wymiarow (Fir, Ie)
konwencjonalnej dyszy zbiezno-rozbieznei, w sposdb jpo-
dobny, jak to sie czyni w silnikach turbinowych, wymaga-
laby skomplikowanej i ciezkiej konstrukcji o niepewnym
dziataniu. Z tej przyczyny dysze regulowane silnikéw ra-
kietowych moga byé dyszami de Lavala uzupcinionymi
cialem centralnym (np. s-k NARTS VT), dyszami o tak zw.
rozprezaniu wewnetrzno-zewnetrznym (rys. 7) lub typu
cjektorowego (rys. 8). Te rodzaje dysz sg znacznic latwicj-
sze w regulacji w poréwnaniu z konwencjonalng dysza
de Tavala.

Dysza z cialem centralnym nawet o stalej geometrii
wykazuje wta$ciwosei urzgdzenia samorcgulacyjncgo. 7Za-
kres jej optymalnej pracy mozna jeszcze rozszerzy<& przez
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zastosowanie ostony konstrukecji wieloklapowej oraz przez
zmiany pozycji ciala centralnego w kierunku osiowym.

Efekt dzialania dysz ejektorowych jest zwigzany z ota-
czajgcyg atmosferg. Czei¢ rozbiezna dyszy nie stanowi czes$ci
konstrukcyjnej, lecz wynika z wzajemnego oddzialywania
strumienia spalin poza przekrojem krytycznym z powie-

[ J__L Rys. 7. Dysza regulowana
a ¢z ciatem centralnym: 1 —
: J ciato centralne, 2 — osto-
| — ' na, 3 — konstrukcja wielo-
—— klapowa, 4 — wlot chio-
1-— = dziwa
B S —
ri-alEe BT
!
| B b)
g e
,-\». < .-
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' TL-51js4 k8
TL-51s4 Fg§
Rys. 8. Ejektorowa dysza Rys. 9. Rerulowana dysza
de Lavala: 1 — klapy re- wysokosfciowa riwustopnio-
gulowane, 2 — dzZwignik, wa: 1 — wktlad profilowa-
3 — kanat ejektora ny pierwszego stopnia re-

gulacji, 2— wkiad drugiego
stopnia regulacji

trzem przeptywajacym przez cjcktor. Powierzchnia ograui-
czajgca naddzwigkowy strumien spalin jest okreSlona two-
rzycg a—b linig pradu. Mozna w ten sposob osiggnaé¢ zmia-
ny zaréwno Fir, jak i Fe. Rozwigzania te wymagajace me-
chanizméw pracujgcych w wysokich temperaturach, ktore
ponadto komplikujg problem chlodzenia konstrukcji, czynia
podobne dysze irudnymi w praktycznej realizacji.

Konstrukcje dyszy pocisku mozna znacznie uproscic
ograniczajgc regulacje wylacznie do przekroju wylotowego.
Rozwigzanie pokazane na rys. 9 nie wymaga stosowania
zlozonych mechanizméw i polega na wyposazeniu dyszy
w dodatkowe wklady profilowane. Do okreslonej wysokosci
lotu wktad zmniejsza kat rozwarcia naddzwickowe]j czesci
dyszy zaprojektowanej dla warunkéw - wysokoS$ciowych.
Powyzej okreSlonej wysoko$ci wklad jest wydalany 1lub
ulega rozpyleniu.

W roli sprzezenia zwrotnego w ukladzie regulacyjnym
wspoélczesnych silnikow rakietowych wykorzystuje sie ciag,
ci$nienia, predko$¢ obrotowa turbopomp i drgania konstruk-
cji jako bezpoS$redni sygnal konieczno$ci zmiany parame-
trow silnika. Praca silnika moze by¢ réwniez 7z goéry pro-
gramowana odpowiednim mechanizmem w {unkcji czasu.
Cigg w roli parametru sprzezenia zwrotnego prowadzi do
zlozonych i ciezkich konstrukeji. Wykorzystanie w tym
celu cid$nien jest rardziej racjonalne, lecz trudniejsze kon-
strukcyjnie. Sterowanie silnikéw w oparciu o zmiany pred-
koSci obrotowej turbopomp dotyczy gléwnie wielokomoro-
wych zespolow napedowych. Do kontroli i regulacji procesu
spalania moga by¢ wykorzystane w pewnym zakresie réw-
niez drgania konstrukcji, naturalnie z zadaniem mozliwie
szybkiego ich zlikwidowania.

We wspodlezesnych regulowanych silnikach rakietowych
cigg moze wulega¢ zmianie w zakresie 30—100% Rmax
W szerszym zakresie (10--100°%0 Rnax) moga byé¢ regulowa-
ne silniki pracujgce na samozaptonowych $rodkach napedo-
wych, ktorych proces spalania jest mniej czuly na zmiany
ci$nien i jako$§¢ przygotowania mieszanki.

Regulacja wartosci ciagu — podstawy teoretyczne

Do rozwazan analitycznych przyjeto model silnika z gto-
wicg wtryskowag typu strumicniowego o zmiennym polu
powierzchni wtrysku (F,) oraz z dysza zbiezno-rozbiezng
regulowang w przekrojach krytycznym i wylotowym.

Z rownania definiujgcego predkosé charakierystyczng
mozna wyrazi¢ ciSnienie w komorze spalania w postaci:
_ Cc*

Fkr g

o

[5]



Wydatek i predkosé wyplywu srodka napedowego z wtry-
skiwaczy okre$laja odpowiednio rownania:

G=uyCF [6]

/2g Ap
C = o
g ]/ 71 7l

gdzie Ap = p, — P; oznacza spadek ci$nienia we wiryskiwa-
czach, a wielko$¢ u =75 (I/d) jest wspélczynnikiem uwzgled-
niajacym straty przy wyplywie, zalezne od dtugosci 1
i Srednicy d otworu wtryskowego. Rownania [6, 7] sg stusz-
ne, gdy zachodzi rowno$¢ cisnien p, i wielkoSci x dla pali-
wa i utleniacza. Warunki te sg zazwyczaj spelnione:

Wprowadzajgc oznaczenia:

a=2u2gy,; : 0= ap;
mozna z réwnan [5+7] wyprowadzi¢ zalezno$é:

I9F12

Gt

G—0F32=0 {8]

r

FFunkcje wydatku wyraza zatem rownanie:

o=t en|)/ () +v -2 .
2 e F.‘c‘r ‘ Fk'r .

gdzie dla optymalnych wartosci w==0,7

P19
71 C:>'2

N~4 [10]

i jest mezwymiarowg wielkoScig charaktiervzujacg w zasa-
dzie $rodek napedowy.

Wyrazajac parametr F,/Fr. w postaci:

rownanie [9] podaje wplyw ci$nien
i charakterystvcznych wpowierzchni
na wydatek. Wzajemne uzaleznienie
ciSnien z wymiarami charakterys-
tycznymi (Fy, Fe, Fir) podaje funk-
cja wynikajgca z réwnan [1] i [9]:

a2 [1/(ny - ]
S =np el AN — et R

Granice wielkoSci N mozna okre-
§li¢ przyjmujac spotykane zakresy
p, = 2070 kG/cmz, 7, = 1+1,5 kG/
/dem3, C* = 800--1800 m/sek. Wyni-
kajace stad wartosci N mieszcza sie
w granicach N =4-10-2--1,6"10-%,
Konkretne obliczenie wielkosei N
wymaga znajomo$ci parametirow
spalania. Wykres na rys. 10 ilustru- |
je przebieg funkcji [11] dla réznych
wartos$ci N.

Dalsza analiza pozwala przedsta-
wi¢ funkcjonalnie wplyw zmiany
wymiaréw geometrycznych na ciag
jednostkowy silnika.
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Kys. 10. Wplyw zmiany I';. na wartosé cisniemr przy rozinych war-
toSciach parametru N

Ponicwaz C,= g C* ciag silnika mozna wyrazi¢ takze
rownaniems:

G
R=— g C* (12]
g
przy czym
/ ﬁ!— . ‘inI
- 2 x* 2 \#=—1] p,\ *
PR / e 1 = l +
»—1 \z+1 o A
Pe — Py e
Ha = — [13]
D FL T
Poza wplywem x, F¢/Fi, jest tylko funkcja pe/ps:
1 33
L2 Tt
Fs e + 1 ( Pe
= [14]
Flcr / N z— 177
%z +1 ®,\ *
s L
' z—1 \ Dy ol
Wynika stad wniosek, ze wzgledny cigg jednostkowy

RG/RG max dla stalych predkosci charakterystycznych zalezy
od wysoko$ci lotu i parametrow geometrycznych silnika.
Przytoczony rownaniem [2] dowod istnienia maksimum
ciagu przy pe = ppp pozwala zapisaC¢ wzglcdny ciag jcdnost-
kowy funkcja [15]

/2x2_ 2 % —1 - __S_ %
/ x—1 \xT1 Dy

2 %* 2 :_II— De ‘. o
z—l—(z‘*"l) Ll—(;) ._I

n

[15]
Dla przypadku obliczeniowego dotyczacego regulacii sil-
nika w wartunkach kosmicznych pjy =0, rownanie [15]
upraszceza sie:
Y R T e
_// 2 52 ( 2 \r.—ll (pe % De Fe
B L [Pe | Pe Fe
rg / %=1l {#-t1 ) I_ \ D, | D, i,
EG max e x+1 T 7—__{—;
b | 8 i=i|  fe\ %
FEEEER R 1__ e
l w—1 1% 11 ) I_ D2 I
= [16]
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Wzgledny cigg jednostkowy przy C* = const jest stosun-
kiem odpowiednich warto$ci wspo6iczynnikow ciggu. Na
rys. 11 podano przebieg wspoélczynnika ciggu w funkecji
Fo/Fr, dla réznych warto$ci stosunku ci§nien p./py. War-
toSci maksymalne @gr odpowiadajg przypadkom, gdy
De = pi1. Najwieksza wartos¢ g (rys. 11) okreSlona wyraze-
niem w mianowniku réwnania [16] zachodzi przy pe = pH =0
i dla »=12 wynosi @r=2,246. Do wykonania wykresu
¢R = f (Fe/Fiky) nalezy wykorzysta¢ funkcje [14] przedsta-
wiong wykresem na rys. 12, sprowadzajaca funkcje @r do
jednej zmiennej — Fe/Fke-

T
LT

=Tt

Fe/Fur

7L-51/6¢ RTT

Rys, 11. Zaleznos¢ wspoélczynnika ciagu pp od geometrii dyszy
wylotowej, przy réznych wartosciach parametru P,/Pyy dla wartoSct
» = 1,2, Linia przerywana igczy maksima YR

g <00 e 1200 P/ pe 1600

TL-Sisd R12

Rys. 12. Przebieg funkcji F,/F;. = f (n,/Pg) W granicach wartosci » =
=115—13

% R

USSP 7]

Rys. 13. Przebieg funkcji [15] dla réznych warto$cl parametru

p,/Py; x =12, C* = const
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Rys. 14. Przebieg funkcji [15] z uwzglgdnieniem wplywu parametru

F. ; »=12, C*=const
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Rys. 15. Charakterystyka regulacyjna dla warunkow kosmicznych;
Py =05 x = 1,2, C* = const

Przebieg funkcji [15] przedstawiony jest na rys. 13. Wy-
kres tego typu daje podstawy do przeprowadzenia wszech-
stronnej analizy problemu regulacji ciggu.

Dla okre$lonych wartosci py/pir mozna opracowaé wykre-
sy pochodne ilustrujgce wplyw regulacji powierzchni
wtrysku F; na ciag jednostkowy silnika. Tego rodzaju wy-
kresy sg szczegdlnie przydatne w analizie pracy regulowa-
nych silnikéw pracujgcych na samolotach (rys. 14). Charak-
terystyki na rys. 14 dla podanych wartoSci Fi,./F;, F¢/Fy,
D./PHH mozna w zasadzie uwazaé¢ jako charakterystyki obej-
mujace zakres badan silnikow regulowanych w warunkach
laboratoryjnych.

Wykres na rys. 15 podaje wplyw parametrow geometrycz-
nych na cigg Jednostkowy w przypadku pracy silnika
W prozni.

Korzystajac z podanych zalezno$ci mozna analizowaé¢ do-
wolny sposO6b regulacji ciggu silnika. Ponizej bedg rozpa-
trzone efekty przyjecia réznych schematow regulacji ciggu.

Zmiana wielkoSci G 1 R w zespotach napedowych wielo-
komorowych polega na wigczaniu lub wylgczaniu poszcze-
golnych silnikéw. Przy ustalonych warunkach pracy (H=
= const, V = const) cigg jednostkowy i ci$nicnia w komo-
rach sg stale i niezalezne od wielkos$ci R.

Regulacja drogg diawienia przeptywu Srodka napedowego
moze by¢ realizowana przez zmiane ci$nienia wtrysku oraz
powierzchni wylotowej wtryskiwaczy. W pierwszym przy-
padku przy statych wartosciach F,, Fir, F, spadek ci$niecnia
P, pocigga za sobg rowniez spadek ciSnienia w komorze
ckre§lony rownaniami [10, 11]. W konsekwencji zmniejsza
sie rowniez cigg jednostkowy. Wartos$¢ spadku RG moze
by¢ obliczona na podstawie rownan [5--7, 12, 13] (rys. 13).
Diawienic przeplywu Srodka napedowego bezposrednig zmia-
ng parametru F, przy statej warto$ci p, daje jakosciowo



takie same efekty. Odpowiednia zmiana wielko$ci RG wy-
nika = tych samych rownan. Glebsza analiza wskazuje, ze
w miare wzrostu wysoko$ci lotu wplyw dlawienia na cigg
jednostkowy jest coraz mniejszy. Powyzsze wnioski dotyczg
silnikow z dyszami nieregulowanyrni.

Niekorzystny objaw spadku ciggu jednostkowego, towa-
rzyszgcy regulacji ciggu silnika przez parametry zasilania,
moze py¢ usuniety przez wplyw odpowiednio regulowanej
dyszy wylotowej.

Zmniejszanie przekroju krytycznego dyszy przy ustalo-
nych wartosciach p;, F,, F, podwyzsza zaréwno ci$nieaie
w komorze spalania, jak i cigg jednostkowy. Cdpowiednie
zmiany ciggu silnika wynikajg procz tego ze spadku G to-
warzyszacego tej regulacji.

Ograniczenie regulacji wymiarow dyszy wylacznie do
przekroju wylotowego daje zmiany ciagu wprost proporcjo-
nalne do wspotczynnika ¢r. Wynika to z faktu, ze wydatek
gazu przez dysze nie zalezy od warunkow painujacych
w przekroju wylotowym. Ogo6lnie, kierunck zmiany R
(przyrost lub zmniejszenie ciggu) nie jest jednoznacznie
okreS§lony roznicami 4 Fe. Przy powiekszaniu ., cigg moze
zarOwno wzrastac¢, jak i maleé¢, co zalezy od wartosci para-
metru Fe/Fir na poczatku regulacji (rys. 11).

Szersze mozliwosci daje stosowanie rozwigzan kombino-
wanych, roznie kojarzacych wyzej omoéwione sposoby.

Regulacja kierunkowa ciagu

Aerodynamiczne sterowanie pociskami rakietowymi jest
malo efektywne, w szczegbélnosci na duzych wysokosciach.
Szyikag zmiane kierunku lotu zapewnia sterowanie strumie-
niowe lub gazodynamiczne.

Sterowanie strumieniowe polega na wykorzystaniu mo-
mentéw obrotowych okreSlonych ciggiem i pozycja na po-
cisku specjalnych silnikéw lub dysz gazowych.

Ponizej beda omoéwione sposoby sterowania gazodyna-
micznego, polegajgce na odpowiednim kierowaniu strumie-
nia spalin wyplywajacego z dyszy silnika.

Szereg znanych urzgdzen tego rodzaju mozna w zasadzie
podzieli¢ na trzy grupy:

1) silniki z ruchomymi dyszami wylotowymi,

2) stale dysze wyposazone w ruchome kierownice strumie-
nia gazow wylotowych,

d) dysze z interceptorami.

Wiekszo$¢ konstrukeji stosowanych w praktyce stanowig
urzadzenia Kkierujgce calg dysza wylctowag (rys. 16). Naj-
prostsza konstrukcja tego rodzaju jest dysza przegubowa,
jednoosiowa, zmieniajgca kierunek dzialania ciggu tylko
w jednej plaszczyznie. Dysza taka sterowana jest zazwyczaj
dzwignikami hydraulicznymi. Dla kierowania wysokoScig

i kursem lotu, jak i pozycja wzgledem podluznej osi pocis-.

ku, niezbedny jest zespo6t takich silnikow, zlozony zazwyczaj
z czterech jednostek. Trudne konstrukcyjnie jest uszczelnie-
nie dyszy z komorg spalania, rozwigzywane za pomocg syl-
fonow (przepon mieszkowych), laczacych komore¢ z dysza
i uszczelnien profilowanych. Rozwigzanie takie zastosowano
np. w pocisku ,,Minuteman” i jest przewidziane do stero-
wania rakiety ,Nova”. Konstrukcja jest w porownaniu do
innych lekka, prosta i stosunkowo tania.

Dalszym rozwinieciem regulowanej dyszy jednoosiowej
jest dysza z przegubem przestrzennym, np. typu kardano-
wego. Kosztem komplikacji konstrukcyjnej i zwiekszonego
ciezaru dyszy, kierowanie kursem i wysokoScig lotu pocis-
ku jest mozliwe za pomocg jednego silnika. Sterowanie
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Rys. 16. Schematy ruchomych dysz wylotowych: a — dysza z prze-

gubem plaskim, b — dysza obrotowa. 1 — komora spalania,

2 — mieszek sprezysty uszczelniajacy, 3 — uszczelnienie labiryn-
towe, 4 — lozysko

obrotem pocisku wzgledem osi podiuznej jest mozliwe do-
piero przy zastosowaniu dwoch silnikow z dyszami tego ty-
pu. Prostszym rozwigzaniem, zapewniajgcym te same efekty
dziaiania, wydaje si¢ dysza obrotowa (rys. 16b), odpowiednio
skrecana w ptaszczyznie nieprostopadiej do osi symetrii
komory spalania. Jednym =z najtrudniejszych problemdéw
jest tutaj zapewnienie warunkéw umozliwiajgcych prace
lozyska dyszy.

Najbogatsze doswiadczenia eksploatacyjne dotycza kon-
strukeji dysz wyposazonych w stery gazowe ptaskie lub
piersScieniowe (rys. 17). Stery plaskie sg mniej korzystne
pod wzgledem przeplywowym, poniewaz stala ich obecnos¢
w strumicniu gazow wylotowych zwieksza opory i straty

Te-Sifes ey

Rys. 17. Dysze ze sleramni gazowymi: a — stery ptaskie, b — ster
pierscieniowy, ¢ — ster pierscieniowy niesymeltryczny

rL-51/64 R18 -—

Rys. 18. Dysze interceptorowe: a — wariant mechaniczny, b — wa-
riant gazowy

przeptywu. Zespo6l czterech steréw plaskich zapewnia dowol-
ng regulacje potozenia pocisku w locie. Ze wzgledow tem-
peraturowych stery takie wykonuje sie z grafitu, wolframu
lub innych trudno topliwych materiaiow.

Bardziej racjonalny jest ster gazowy pieScieniowy, ktory
w pozycji neutralnej znajduje sie poza obrebem strumienia
gazow wylotowych. Stery takie wykonywane sg réwniez
w formie zespolu segmentéw oddzielnie regulowanych. Po-
jedynczy ster tego typu daje zmiany polozenia pocisku tyl-
ko w jednej plaszczyznie. Ster gazowy w innym rozwigza-
niu, pokazanym schematem na rys. 17¢, przypomina w pew-
nym stopniu omoéwiong juz konstrukcje dyszy obrotowej.
Zaletg tego rozwigzania jest oddalenie mechanizmu od
przekroju krytycznego dyszy, w kiérym panuja najwyz-
sze temperatury. Ten sposéb regulacji kierunku ciggu moze
by¢ stosowany wylgcznie na wielosilnikowych zespolach
napedowych. Zmiana poloZenia, koncowego elementu dyszy
w kierunku osiowym moze by¢ wykorzystana do zmiany
ciggu.

Dla dysz z cialami centralnymi najwlasciwsze wydajg sie
stery gazowe pierscieniowe.

Konstrukcjami najnowszymi w dziedzinie Kkierowania
wektorem ciggu sg dysze z interceptorami, tzn. z urzadze-
niami zaklécajgcymi symetryczny przeplyw gazow w dy-
szy. Powstajaca w wyniku asymetrii przeplywu lokalna
zmiana rozkladu ci$nien w dyszy daje dodatkowe silty bocz-
ne. Urzadzenia takie (rys. 18) mogg byé¢ typu mechaniczne-
go lub gazo-hydraulicznego. Warianty gazowe i hydraulicz-
ne wyroézniajg sie w poréwnaniu z omoéwionymi dotychczas
konstrukcjami duza prostota. Zespoét czterech dysz-wtryski-
waczy odpowiednio sterowanych zaworami zapewnia prak-
tycznie pelng sterownosé¢ pocisku. W konstrukcjach ekspe-
rymentalnych wtryskiwano do dyszy rézne paliwa, utlenia-
cze, rte¢ i zwigzki bromu.

Poza omowionymi sposobami sterowania wektorem ciggu,
istnieje mozliwo$é zmiany polozenia calych silnikéw, co wy-
daje sie celowe przy malych zespotach napedowych.

Efekt sterowania pociskiem przez zmiane kierunku ciggu

zalezy ponadto od momentéw bezwladno$ci pocisku, odda-
lenia silnika od $rodka ciezko$ci konstrukecji i od warun-
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kow lotu. Ogolne rozwigzania analityczne w tym wzgledzie,
z uwagi na réznorodno$c¢ mozliwych konstrukeji, wykracza-
ja poza ramy niriejszego artykulu.

Uklady reguilacji silnikow

Regulacja silnikow rakietowych podczas pracy sprowadza
si¢ w zasadzie do dzialania sterujgcych zespoldow automa-
tycznych, odpowiednio programowanycn. Oddzialywanie
automatow na silnik moze by¢ wynikiem ich nastawiania
przez biezgce (niestale w czasie) wartosci parametrow regu-
lowanych, przez mechanizm czasowy programujgcy z gory
przebieg pracy silnika (np. proces rozruchu silnika), a po-
nadto w silnikach na samolotacih moze by¢ efektem bezpo-
srceniej ingerencji pilota. Sg to wiec uktady regulacyjne
typu oitwartego lub zamknietego. Ukiady takie w konkret-
nych rozwigzaniacin konstrukcyjnych zawierajy zespoly me-
chaniczne, elektryczne i hydrauliczne.

Podstawowymi elementami ukladow sa regulatory. Syg-
naiy wywolywane zmianan:i wartosci recgulowanego para-
metru dzialajg na regulator, a ten z kolei przez organ re-
gulujgcy oddzialuje zwrotnie na parametr regulowany.
W zaleznosci od wymagan stawianycn w zakresie regulacji
silnika vegulator utrzymuje staig w czasie wariosc¢ paranie-
tru regulowanego lub zmienia jego warios¢ wediug przyjc-
lego programau.

Uklady automatyczne, regulujgce kiika parametrow jed-
noczes$nie, dzielg sie na ukiady niezalezne i sprze¢zone. Ukia-
dami niezaleznymi sg takie, w ktorych regulatory sturigyce
do zmiany warto$ci réznych parametréow pracujg niczalez-
nie, tzn. nie sg zwigzane miedzy sobg w sensie bezposred-
niego oddzialywania. Posrednie oddziatywanie jest mozliwe
poprzcz obiekt regulacji — silnik. Sprzeionymi nazywajag
sie takie ukiady, w ktorych regulatory wartosci roznych pa-
rametréw pracy silnika oddzialujg na siebie bezposrednio
bez udzialu silnika jako obiektu regulacji. Proces regulacji
moze ponadto przebiegaé w sposOb ciggty lub okresowy.

Na rys. 19 przedstawiono schemat regulacji skladu $rodka
napedowego. Dajnikiem ukladu sg przepilywomierze — czuj-
niki podajgce w sumie biezace warto$ci skladu $rodka na-
pcedowego. Nastepnie wartosci te sg porownywane ze skia-
dem optymalnym, w wyniku czego powstaje odpowiecdni
impuls i za pomocg zaworu dilawigcego nastepuje korekcja
przeplywu paliwa badZ utleniacza.

Inny sposéb regulacji sktadu mieszanki polega na réwno-
czesnym pomiarze poziomu (ci$nienia) paliwa i utleniacza
w zbiornikach za pomocg rteciowych manometrow roznico-
wych. Stup rteci spelnia role przewodnika w obwodzie elek-
trycznym. Niedopuszczalnie duza zmiana opornosci ukladu
jest sygnaiem dla regulatora sterujgcego zawory dlawigce,
ustawione w magistrali paliwa i utleniacza. Schcemat takie-
go ukladu regulacyjnego podano na rys. 20.

Rys. 19. Silnik z regulatorem
sktadu Srodka napedowego: 3s- 3 /ﬁ
1 — przewdd utieniacza, 2 —
przewod paliwa, 3 — przeply-

womierz-czujnik, 4 — regula-
tor, 5 — dajnik nominalnego
sktadu mieszanki, 6 — automa-

tyeczny zawér diawigey, 7 —

&
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silnik

Rys. 20. Schemat re-
gulatora skladu mie-

szanki  wysokoscio-
wej rakiety amery-
kanskiej ,,Viking”’:
1 — zbiornik paliwa,
2 — zbiornik utle-
niacza, 3 — roznico-
we manometry rte-
ciowe, 4 — regula-
tor skiadu mieszan-
ki, 5 — mechanizm
napedu zaworu dta-
wigcego, 6 — zawor
dlawigcy, 7 — silnik
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Obok tych ukladéw, reprezentatywnych dla dwoch spo-
sobow regulacji sktadu srodka napedowego, znana jest trze-
cia metoda oparta na pomiarach ci$nienia w komorze silni-
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ka. Zmiany ci$nienia powodowane wahaniami skladu srodka
napedowego wykorzystuje sie do sterowania przez serwo-
mechaniziny zaworéw dlawigcych.

Zmiany ciénienia w komorze mogg byé¢ rowniez wyko-
rzystywane w ukltadach regulujgcych ciag silnika. Sg to
rozwigzania konstrukcyjnie lzejsze w porownaniu do uktla-
dow opartych na pomiarze ciggu silnika (rys. 21).

Przy regulacji dwuparametrowej (np. 4, R) niezalezne ze-
stawienie przytoczonych ukladow (rys. 19 i 21) daje uklad
zlozony iynu niezaleznego, z oddzielnymi magistralami pa-
liwa i utleniacza. Natomiast wigczenie wymienionych ukla-
dow do wspoélnej magistrali tworzy uklad typu sprzezonego
o dzialaniu bardziej zlozonym, reagujacym rownolegle na
zmiany ci$nienia w komorze silnika oraz na zmiany pa-
rametrow przeplywu.

Dy r-Eifeq K21

Rys. 21. Schemat automatycznej regulacji ciggu metoda ciSnieniowg

lub dynamometryczng: 1 — przewod utleniacza, 2 — przewodd pa-

liwa, 3 — zawory diawigce, 4 — czujnik ciggu, 5 — silnik, 6 — daj-

nik ci$nienia gazéw w komorze spalania, 7 — regulator-analizator
wiclko$ei p, (R)

ri-5tfse R22

Rys. 22. Sprzezony uklad regulacji ciggu i skiadu mieszanki w sil-
niku z przetlaczajagcym systemem zasilania — schemat blokowy:
1 — zbiornik paliwa, 2 — zbiornik utleniacza, 3 — wytwornica gazu
(do napedu turbiny), 4 — zawodr regulacyjny, 5 — regulator pred-
kosci obrotowej turhiny, 6 — turbina, 7 — pompa utleniacza,
8§ — pompa paliwa, 9 — przeplywomierze-czujniki, 10 — regulator
skladu mieszanki, 11 — regulator ciggu, i2 — zawory sterujgce, 13 —
glowica wtryskowa, 14 — komora silnika, u — magistrala utleniacza,
P — magistrala paliwa, rll+cl4 — oddzialywanie ciénienia panujgcego
w komorze spalania, n — oddzialywanie predkosci obrotowej tur-
biny, m - oddzialywanie przecigzen w locie

Na rys. 22 podano schiemat sprzezonego ukitadu reguluja-
cego sklad $rodka napedowego i cigg silnika. Cigg jest
tutaj regulowany sposobem cisnieniowym, sktad srodka na-
pedowego -— za pomocg pomiaru przepltywu paliwa.
Ponadto regulowana jest praca wytwornicy gazu za po-
mocg regulatora tachometrycznego i czujnika cisnieniowego.
Caly wuktad regulacji skiada si¢ z szeSciu zamknietych
obwodow regulacyjnych z odpowiednimi sprzezeniami. Po-
za uwidocznionymi na rys. 22 elementami regulacyjnymi,
w ukladzie znajduje sie szereg pomocniczych regulatorow,
ktoére przekazujag odpowiednie impulsy podstawowemu ukla-
dowi w przypadku niestatecznej pracy zespolu napedo-
wego.

Podany uklad uleglby dalszej komplikacji, gdyby ciag
byl regulowany nie tylko co do warto$ci, ale rowniez
co do kierunku dzialania. Na rys. 23 podano schemat blo-
kowy ukladu regulujgcego kierunek wektora ciggu. Za-



sadniczym tutaj wymaganiem jest warunek malej bezwlad-
nosci dziatania mechanizmu i zachowanie proporcjonalnos$ci
zmian predkoici katowej wektora cizgu wzgledem mocy
sygnalu. Trudnym problemem jest zapewnienie szezelnosci
instalacji hydraulicznej i niezawodnosci dzialania mecha-
nizmu w wysokich temperaturach.

e ]

5
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Rys. 23. Schemat blokowy regulacji dyszy przystosowanej do
zmiany kierunku ciggu: 1 — sygnalt regulujacy (pochodzycy od
pilota lub ukitadu naprowadzania pocisku), 2 — wzmacniacz,

3 — mechanizm sterujgcy dysze, 4 — dysza wylotowa regulowana,

5 — dajnik sprzezenia zwiotnego

W ogoliiych wymaganiach stawianych ukladom regu-
lacji silnikOw, szczegolnie wazng role odgrywa prostota
koustrukeji, polegajgca na minimalnej iloSci elementow.
Wwigze si¢ z iym Scisle mog 1 ciezar generatorow energii,
koniecznyen do napedu mechanizméw regulacyjnych, jak
i niezawodnog pracy calego uktadu.

Znaczcenie prac doSwiadcezalnych

Analiza teorectyczna stanowigca podstawe konstrukeji pro-
totypu rakielowego zc¢spoiu napedowego, nawet przy
uwzglednieniu nowoczesnych maszynowych meiod oblicze-
niowych, nie daje wystarczajgcej pewnosci uzyskania pa-
rametroOw pracy silnika zgodnych z teoretycznymi zalo-
zeniami. Przyjety model matematyczny moze nawet
obejmowac wszystkie czynniki (czlony) majgce wplyw na
prace silnika, co rozwigzuje zagadnienie w zakresie jako$-
ciowym, to jednak uzyskanie wylgcznie tg drogg S$cistych

informacji iloSciowych jest praktycznie niemozliwe. Z punk--

tu widzenia teoretycznego, dopuszczajgc nawet mozliwose
$cislego ujecia problemu réwniez pod wzgledem iloSciowym,
analiza teoretyczna w tak szeroko pojetym znaczeniu
tracitaby sens jako metoda prostsza i tansza w poréwnaniu
do badan doswiadczalnych. Dotyczy to przede wszystkim
problemoéw nieustalonego spalania i drgan konstrukeji ze-
spolu napedowego. Analiza teoretyczna, nie wybiegajgca
poza ramy uzasadnione ekonomicznie, nie moze w stadium
prac projcktowych S$ciSle uwzgledni¢ szeregu czynnikow,
jak zaklocenia pochodzenia termo- i hydrodynamicznego,
wzajemny wplyw elementéw konstrukecji itp., dziatajgcych
w rzeczywistosci i majgcych duzy wplyw na charakter
pracy zespotlu.

Ggraniczajgc zagadnienie wylgcznie do problemu spala-
nia, ma sie pomimo tego do czynienia z szeregiem rézno-
rodnych procesé6w wzajemnie uzaleznionych. Na przebieg
przygotowania mieszanki i proces spalania wplywajg nie
tylko parametry dotyczgce bezposrednio komory spalania
i glowicy wtryskowej, ale roéwniez duzy wplyw wywie-
rajg chemiczne i fizyczne wtasnos$ci sktadnikéw $Srodka na-
pedowego, charakterystyki zaworéw regulacyjnych, pomp
zasilajgcych, regulatorow cisnienia itp. Ponadto na przebieg
spalania wplywajg sztywno$¢ konstrukcji pocisku (zbior-
kow, przewoddéw), przecigzenia w locie, uktad ci$nien
w inslalacji zasilania, wielko$¢ i rozklad sil aerodynamicz-
nych 1 temperatur poszczegdlnych zespolow rakiety.

Sam problem odpowiedniego doprowadzenia Srodka na-
pedowego do komory za pomocg najprostszych wtryskiwa-
czy strumieniowych nie ma S$cistego, a jednocze$nie proste-
go opracowania teoretycznego. W zakresie pracy wtryski-
waczy wystepuje zjawisko pewnej niecigglo$ci okre$lone
pojeciem uderzenia hydraulicznego (hydraulic fillip). Zja-
wisko to towarzyszy zmianie przeplywu z laminarnego na
turbulentny i odwrotnie. Moze to powaznie komplikowaé
rozruch silnika i utrudni¢ zachowanie statecznej pracy sil-
nika w pelnym zakresie zmian ciggu. Dokladne pozna-
nie pracy wtryskiwaczy wymaga badan do$wiadczalnych.

Wazny problem drgan rakiet ma szczegdlnie donioste
znaczenie w przypadku stosowania silnikéw z ciggiem re-

gulowanym. Realizacja konstrukcji odpornych na drgania
jest jednym z naczelnych tematéw ohecnych prac rozwojo-
wych. Niskie czestotliwo$ci rzedu kilkudziesieciu do kilku-
set Hz opanowujg przede wszystkim komore spalania,
ukiad wtryskowy oraz instalacje zasilania. Badania do-
Swiadczalne wykazujg takze drgania wysokich czestotliwo-
$ci rzedu powyzej 1000 Hz, ktore chociaz nie majg wieksze-
go wplywu na przebieg procesu zasilania i spalania, (o
jednak dziatajg szkodliwie na konstrukcje pocisku i wy-
wolujg znaczny spadek sprawnosci napedowej. Doswiarlcze-
nia i badania teoretyczne wykazujg zwigzek drgan z geo-
metrig silnika, wtasnoSciami fizycznymi i chemicznymi
Srodka napedowego oraz z ukladem ci$nien w instalacji
zasilania.

W probach stoiskowych duze usiugi oddaja generatory
drgan harmonicznych o zmiennej czestotliwo$ci. Generatory
jako elementy zaklocajgce prace zespolu napedcwego, w za-
lezno$ci od miejsca ustawienia i zakresu pracy, dajg lgcz-
nie z aparaturg rejestrujgcg ogolne informacje o odpor-
no$ci konstrukcji na drgania. Wynikajgce z kadan wnioski
opierajg sie na poréwnaniu wielkos$ci i przesunie¢ fazowych
mierzonych amplitud. Wystepujgce drgania mogg bLy¢
w pewnym stopniu programowane w tym sensie, Ze drogg
nieznacznych zmian parametrow pracy i elementow kon-
strukeji zespoiu napedowego mozna zmniejszy¢ inlensyw-
no$c drgan i przesuwac¢ zakresy ich powstawania. Powai-
niejsze zmiany w zakresie regulacji i konstrukcji mogg
w zupelno$ci wyeliminowac¢ drgania szczegdlnie niebez-
pieczne. Jak wykazaly badania ([lit. 6, 10] problem ten
wigze sie rownicz z konstrukeyjnym ukladem pocisku, wo-
bec czego badania naziemne prowadzone na wyodregbnio-
nych zespotach nie sg zupelnie miarodajne. Na rys. 24 po-
dano schemat badania drgan zcspolu napedowego rakicty

Rys. 24. Uklad pomiarowy drgan zespoiu
napedowego na jednoskladnikowy s$rodek
napgdowy z ci$nienicwym systemem za-
silania: ! — zhiornik s$rodka napedowe-
go, 2 — generator drgan ziniennej cze-
stotliwosci, 3 — komora spalania, 4 —
czujnik cisnienia witrysku P, 5 —czujnik
ci$nienia spalin, p,, 6 —wzmacniacz, 7 —
oscylograf, S-pr-zebieg Py 9 — prze-
bieg Py 10 — podstawa czasu
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na jednoskladnikowy s$rodek napedowy. Uktad badanecgo
zespolu odpowiada Sci$le ustawieniu w pocisku. Badania
polegajg na tym, aby instalacji zasilania lub procesowi
spalania nada¢ drgania harmoniczne. Uzalezniony od tego
rejestrowany przebieg parametru wyjsciowego daje znac
duzymi amplitudami o niebezpiecznych zakresach pracy
zespolu. W przypadku podobnych badan silnika na dwu-
skladnikowy $rodek napedowy konieczna jest synchroniza-
cja generatorow drgan w magistrali paliwa i utleniacza
tak, aby sklad $rodka napedowego nie ulegal w tych ba-
daniach wiekszym zmianom.

Proby stoiskowe nie rozwigzujg w peini problemu, cho-
ciazby w powodu niemozno$ci uwzglednienia przecigzen.
wszechstronnie wpltywajgcych na prace zespolu. Stanowig
one koncowy etap badan naziemnych bezpo$rednio poprze-
dzajacy proby lotne decydujgce o warto$ci konstirukeji.
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Mgr inz. LUCJAN BUKOWSKI

Przyrzqd do cechowania dynamicznego tensometréow oporowych
w wysokich temperaturach

Pomiary naprezen w temperaturach wysokich, tzn. w tem-
peraturach przewyzszajacych 200—250°C, mimo Ze oparte
sg na tej samej zasadzie, réznig sie w praktyce od pomia-
réow w temperaturach nizszych. Jakos¢ wykonanego pomiaru
w temperaturze wysokiej jest w duzo wiekszym stopniu
uzalezniona od praktyczrnych umiecjetnosci i wprawy wyko-
nujgcego pomiar. Tensometry do wysokich temperatur sg
dostarczane w postaci drucikowej lub foliowej siatki, pro-
wizorycznie zabezpieczonej od uszkodzen w czasie trans-
portu i w czasie naklejenia.

Producent podaje zwykle, poza innymi danymi, jedynie
orientacyjng warto$¢ wspodiczynnika czutosci, kiéry pe na-
klejeniu tensometru na badany element moze mie¢ rozne
wartos$ci, w zalezno$ci od starannosci wykonujgcego skom-
plikowany proces Kklejenia. Z tych wzgledéw Ilaboratorium
wykonujgce dynamiczne pomiary tensometryczne w wyso-
kich temperaturach powinno by¢ wyposazone w przyrzgdy
do cecholwania dynamicznego tensometréw oporowych. Przy-
rzgdy takie dajg mozno$¢ nie tylko przeprowadzenia pew-
nego rodzaju treningu w naklejeniu tensometrow, ale row-
niez treningu w szybkiej obstudze zwykle skomplikowanej
aparatury tensometrycznej. Ma to duze znaczenie, zwlaszcza
przy pomiarach naprezen w topatkach turbin silnikow od-
rzutowych, gdyz z powodu krotkiej zywotnosci kolektora
tensometrycznego oraz samych tensometréw pomiar powi-
nien by¢ przeprowadzony w jak najkrétszym czasie.

Zbudowany przez autora przyrzgd oznaczony symbolem
ZMT7 jest wykorzystany, oproécz wspomnianego treningu,

»

Rys. 1. Przyrzad do cechowania dyrnamicznego tensometréw opo-
rowych w wysokich temperaturach; 1— lusterko, 2 — blaszka spre~
zysta, 3 —belka kamertonu, 4 — tensometr badany, 5-— podstawa
kamertonu, 6 —styki przerywacza, 7— wzmacniacz, 8 — elektromag-
nesy, 9 — oswietlacz, 10 — ekran z podzialkg, 11 — plytki Zelazne

rowniez do badania produkowanych wysokotemperaturo-
wych tensometrédw drucikowych i foliowych.

Opis przyrzadu

Dwie belki o jednakowych wymiarach przymocowane sy
do podstawy (rys. 1) tworzgc rodzaj kamertonu. U nasady
belek wykonane sg wykroie na tensometry badane. Do kon-
cOw obu belek przymocowane jest lusterko w ten sposob,
ze pod wplywem drgan kamertonu wykonuje ono obrotowy
ruch drgajacy. Wigzka $wiatla z oidwietlacza odbija sie od
lusterka i padajac na ekran z podzialtkg daje plamke
Swietlng.

W czasie drgan plamka poszerza sic w miarg wzrostu
amplitudy dajgc smuge $Swietlng, ktorej diugos$¢ odezytywa-
na na podziatlce ekranu jest odpowiednio wyskalowana
i jest miarg wydituzen w cze$ci pomiarowej belek kamer-
tonu. Na koncu jednej z belek znajduje sie stycznik zasi-
lany pradem stalym okoio 50 mA. W czasie drgan stycznik |
powoduje przerwy w przeplywie prgdu. Powstaiec w ten
spos6b impulsy, wzmocnione we wzmacniaczu, zasilajg
cewki eclektromagnestw dziatajgcych na konce belelkk kamer-
tonu. Amplitude drgan reguluje sie potencjometrem wzmac-
niacza. Cz¢$¢ kamertonu wystajgca poza piec chtodzona jest
sirumieniem powietrza oraz wodg przeplywajgcg przez od-
powiednio wykonane kanaty w korpusie.

Skaiowanie przyrzadu

Zalezno$¢ wydluzenn w miejscu przewidzianym na przy-
klejenie badanych tensometrdw, od wychylenia plamki
Swietlnej na ekranie znaleziono obliczeniowo, a nastepnie
doswiadczalnie przy pomocy zwykilych tensometrow na »nod-
ktadzie papierowym. Poprawki wynikajgce ze zmniejszenia
modulu Younga, a co za tym idzie i czestosci drgan pod
wplywem nagrzania kamertcenu, znaleziono obliczeniowo.
Przy temperaturze 700 °C poprawki te nie przekraczaty 3.
Jako aparatury tensometrycznej przy skalowaniu uzywano
mostka prgdu statego firmy Savage & Parsons z rejestracjg
na oscylografie petlicowym.

Opis badan

Przedmiotem pierwszych badan byty tensometry druciko-
we, wezykowe. Wykonano je z drutu nichromowego o sred-
nicy 0,03 mm, baza wynosita 8 mm. Koncowki w postaci
tasiemki nichromowe) zgrzewano przy pomocy zgrzewarki
punktowej witasnego wyrobu. Dalsze odprowadzenia wyko-
nano z grubych drutéw nichromowych umieszczonych w rur-
kach porcelanowych, przymocowanych do korpusu kamer-
tonu. Wszystkie przewody odprowadzajgce ekranowano bla-
chg nichromowg. Tensometry naklejono na belki przy po-
mocy specjalnego cementu wykonanego w Instytucie Tech-
nicznym Wojsk Lotniczych.

W procesie okrobki cementu kamerton z naklejonymi ten-
sometrami wygrzewano do 700°C. Dotychczas tensometry
przebadano w temperaturach 600 °C w zakresie wydluzen
e=0-4-10-4,

Na oscylogramach umieszczono linie znacznika czasu, co
pozwolilo na jednoczesny pomiar modulu Younga. W dal-
szych pracach przewiduje sie badania tensometréw folio-
wych, ktorych pierwsze krotkie serie juz wykonano.



Dni Prasy Technicznei* na Slasku

WCT NOT zorganizowaly w dniach 22—24 X 1964 r. ,,Dni
Prasy Technicznei” na Slasku w ramach obchodow XX-le-
cia PRL.

Program wycieczki redaktorow czasopism technicznych
obeimowal: zwiedzanie wystawy mnostepu technicznego
w Chorzowie, nowoczesnei kopalni, nowoczesnej huly Zelaza
oraz wiele spotkan, prelekcii i konferencji prasowych. Orga-
nizatorem pierwszego dnia ,,Huilniczego” bylo Zjednoczenie
Hutnictwa i Stali. W ramach tego dnia odbyla sie konferen-
cia prasowa na temat aktualnego stanu i perspektyw pol-
skiego hutnictwa. W toku obszernej dyskusji naswietlony
zostal dorobek i osiggniecia tej dziedziny przemystu oraz
jego bolgczki i niedociggniecia. Dobrg ilustracjg narady bylo
zwiedzanie huty ,,Ko$ciuszko” oraz dalsze informacje uzys-
kane na drodze rozméw z robotnikami i personelem tech-
nicznym huty. Pnzwolilo to bliZej zapozna¢ sie z tymi trud-
nymi zagadnieniami, a tak istotnymi dla gospodarki naro-
dowej. Druga cze$¢ dnia wypelniona zostala zwiedzaniem
wystawy postepu technicznego, a takze zapcznaniem sig
z dzialalnos$cig tamtejszego oSrodka doskonaienia kadr inzy-
nieryjnych i technicznych.

Sama wystawa z bogatg kolekcjg eksponatéw wykona-
nych w rdznych oérodkach i zaktadach produkcyinych daje
przeglad rozwoiu niy€li racjonalizatorskiej na terenie Slgs-
ka. Stale pawilony umozliwiaig cigglg ekspozycie na prze-
strzeni catego roku.

Grganizatorem ,,Dnia Goérniczego” byl Zarzad Glowny
Stowarzyszenia Inzynieréw i Technikéw Gornictwa., Dzien
rozpoczal sie wycieczkg do kopalni ,,Wesola”, gdzie po
wstepnym zapoznaniu uczestnikow z ogdlng geografig i lo-
kalizacjg kopalni oraz roztozeniem pokladéw, nastgpit zjazd
do kopalni. W czazie wyprawy redaktorzy mieli moznosé
zapoznania sie z budowg kepalni, jej organizacjg, proble-
mami transportu, lgcznosei, wentylacji i odwadniania, ma-
szynami i urzgdzeniami oraz warunkami pracy goéornikow.

Dla wielu uczestnik6w pobyt ,na dole” w kopalni zosta-
wil niezatarie wraZenie oraz umozliwil realng ocene nie-~
zmiernie trudnej i niebezpiecznej pracy gornika. Na przy-
kladzie tej kopalni mozna stwierdzi¢ olbrzymis przemiane,
jaka sie dokonata w metodach pracy, stosowanych $rodkach
i organizacji. Dla ilustracji naleizy poda¢, ze w kopalni tej
prawie wyeliminovrano stosowanie obudéw drewnianych,
a mechanizacia objela €59 urobku wegla. Konferencja po-
prowadzona przez dyrektora kopalni pozwolita przes$ledzi¢
trudng droge rozwoju tej placowki od momentu jej powsta-
nia do rekordowych wydoby¢ peonad 2960 kG wegla na dobe
na 1 pracownika. Przedstawione zostaly réwniez aktualnie
wprowadzane kierunki postepu, na przykitad tzw. ,koncen-
tracja wydobycia”, ktora dzieki lepszemu rozlozeniu $rod-
kow pozwala powaznie zwiekszy¢ wydobycie bez prowadze-
nia specialnych inwestycji. Rowniez na lkoncie osiggniec
nalezy zapisa¢ ogromny wzrcst stabilnosci zatogi oraz po-
wazny wzrost bezpieczenstwa pracy i zmnieiszenie sie licz-
by wypadkéw. W dalszej cze$ci programu dnia redaktorzy

wzieli udzial w spotkaniu z gospodarzami Slgska, towarzy-
szami: E. Gierkiem i J. Zietkiem, na ktéorym omawiana bytla
rola prasy w budownictwie socjalistycznym.

Na zakonczenie drugiego dnia pobytu, wycieczka redak-
toré6w zaproszona zostala do ,,Comu Gornika” w Nowych
Tychach. Tu uczestnicy mieli mozno$¢ zapoznania si¢ z uda-
nymi rozwigzaniami architektonicznymi nowego socjalis-
tycznego miasta. Na konferencii, ktorg poprowadzit prze-
wodniczgcy Stowarzyszenia Inzynieréw i Technikow GoOr-
nictwa minister Goérnictwa i Energetyki inz. J. Mitrega,
przedstawione zostaly ogoélne problemy resortu, rozwdj
i osiggniecia, niedomagania i klopoty, oraz perspektywa
najblizszej 5-latki. Przewodniczacy zapoznat zebranych
z pracg i osiggnieciami Stowarzyszenia, zagadnieniem
wspoélpracy réznych ogniw, wymiang do$wiadezen micdzy
zalogami, doksztatcaniem oraz czytelnictwem prasy tech-
nicznej.

Mily wieczor specdzony w Klubie Technika w Tychach po-
zostawil przekonanie o dobrej pracy stowarzyszenia, jego
preznos$ci i zwartosci wszystkich ogniw.

Organizatorem trzeciego dnia byly Zaklady Gorniczo-Hut-
nicze ,,Orzel Bialy” w Brzezinach Slgskich. Jest to wiasci-
wie zesp6t dwoch zaktadow obejmujgcy kopalnie polimetali
oraz hute i zaklady wzbogacenia rud. Wycieczke podzielono
na irzy grupy wedlug zainteresowan i umoziiwiono bezpo-
Srednie zapoznanie sie z wydobyciem rud, z prazeniem
tlenk6w rud oraz wzbogacaniem rud na drodze granifacyj-
nej i flotacyjnej. Z procesu tego uzyskuje sie koncentraty
galeny otowiowej, blendy cynkowej i inne.

Zorganizowana narada po zakonczeniu zwiedzania rozsze-
rzyta wiadomo$ci o zakladzie i jego osiggnieciach i klopo-
tach, wyjasnita wiele probleméw technicznych, organiza-
cyjnych itp. Pozwolila zawrze¢ wiele osobistych kontakiow
z ludzmi tego terenu, z dzialaczami i aktywem zaktadu.

Zwiedzenie Zakladéw ,Orla Bialego” stanowilo ostatni
punkt programu wycieczki.

Oceniaigce cato$¢ imprezy trzeba powiedzie¢, ze byta to
wycieczka w pelni udana, celowa, o bardzo bogatym pro-
gramie wypelnionym z nadwyzka, za co nalezig sie szcze-
gbélne stowa  tznania odpowiedzialnym organizatorom re-
daktorom: B. Zamojskiemu i W. Swiderskiemu.

Mozna byé¢ wdziecznym dyrekcji WCT NOT za dobrg po-
gladowya lekcje w terenie, za umozliwienie wymiany do-
Swiadczen z ludimi Slgska, za kontakty i nici, ktére potg-
czyly redakcje czasopism technicznych z sercem przemystu
polskiego. Szczegdlna wdzieczno$¢ nalezy sie gospodarzom
terenu Slaska za ich go$cine, za serdeczne przyjecie, za
szczerg wymiane myéli i dosSwiadcezen.

Obserwacja ich entuzjazmu pracy dodaje nowych sit i po-
zwala jasno patrze¢ w przyszios¢ przemystu i calej gospo-
darki polskiej. W osobach uczestnikéw pozyskal Slask nie
tylko oddanych przyjaciél, ale i entuzjastow oraz prepaga-
torow tego najbogatiszego zakatka Polski i jego wspaniatych
mieszkancow. A. G.

WIADOMOSCI SIMP

@ Opracowany zostal program wlaczenia sie¢ SIMP do realizacji
uchwatl v Zjazdu PZPR. Program przewiduje m. in. dalszy wspot-
udzial czlonkéw w  przeprowadzaniu oceny stanu nowoczesnoSsci
wyrobéw i planéw uruchamiania produkcji wyrobéw nowoczesnych
i w ocenach wykorzystywania zdolnosci produkecyinych zaktadow,
w rozwoju produkcji eksportiowej wreszcie przeprowadzaniu rewizji
zalozen inwestycyinych.

m W zwigzku z przewidzianym na drugi kwartat 1965 r. Walnym
Zjazdem Delegatéw SIMP  ustalono ramowy terminarz zebran
sprawozdawcze-wyborezych w sekcjach i kelach zakladowych oraz
oddzintach Stowarzyszenia, postznawiajac odbycie narad zarzadéw

oddziatévw z przewodniczgcyni kot zaktadowych przy udziale
przedstawicieli Zarzadu Glownego SIMP. Frzewidziano réwnie?
zorganizowanie narady przewodniczgcych sekeji i komisji SIMP

dla podsumowania ich dziatalno$ci i ustalenia planu pracy.

@ Prezydium Zarzadu Glownego SIMP ustalito terminy przepro-
wadzenia akcji sprawozdawczo-wyborczej w ogniwach organizacyj-
nych Stowarzyszenia. W styczniu i lutym 1965 r. odbeda sig zebra-
nia sprawozdawczo-wybcrcze w koiach zaktadcwych SIMP, ria kto-
rych podsumowano dziatalnos$é kot w ostatniej kadencji i wyhrano
nowe zarzady kot W marcu odbeda sie walne zgromadzenia
cddzialow SIMP.

Akcja sprawozdawczo-wyhorcza odbedzie sig w tych samych ter-
minach réowniez w sekcjach naukowo-technicznych SIMP. W pierw-
szej kolejnogci odbecia sie zebrania oddziatow terenowych sekceiji,
ktore wybiorg przedstawicieli 1ra Walne Zgromadzenie Delegatow
Sekcji i ocenig ich dziatalnosc.

m Z okazji Walnego Zjazdu Delegatéw SIMP przyznane beda
nagrody SIMP za prace w dziedzinie postepu technicznego. Komi-
tet Nagréd SIMP ustalil. ze wnioski dotyczyé powinny nowych
w kraju, powaznych rozwiazan naukowych, konstrukcyjnych lub
technologicznych, jak rcéwriez prac z zakresu literatury i prasy
naukowo-technicznej. Jedn;/m 2z warunkow przyznania nagrody
jest aktywna dziatalno$é stowarzyszeniowa. Termin sktadania
wnioské6w przez oddziatly i sekcje Stowarzyszenia mija w dniu
28 lutego 1965 r.

m Prezydium 2ZG SIMP stwierdzito, 2ze wspotzawodnictwo két
zaktadowych jest powaznym bodzcem wzrostu aktywnosci zawo-
dowej i spoltecznej czionkéw SIMP. W zwiazku z tym, Prezydium
uchwalito podwyzszenie wysoko$ci nagréd z tego tytulu na rok 1965.
rozestana do oddziatéw, kot

g§ Wydana zostata i zaktadowych

i sekeji Stowarzyszenia bhroszura pt. ,,Regulaminy i instrukcje
SIMP”, zawierajgca wszystkie obowiazujgce w Stowarzyszeniu
przepisy. ’

® W pazdzierniku ub. r. odbyta sie w Poznaniu III Krajowa Na-
rada Aktywu Techniczno-Spotecznego, zorganizowana przez Za-
rzady Glowne Zw. Zaw. Metalowcéw i SIMP, a poswiecona rozwo-
jowi racjonalizacji i wynalazczo$ci pracowniczej w przemysle
elektromaszynowym. Na mnaradzie ogloszono wyniki konkursu
na najlepszy klub techniki i racjonalizacji w przemysle metalo-
wym. Pierwsze miejsce i sztandar przechodni ZZnet. uzyskat po
raz drugi KTiR przy Zakladach H. Cegielski w Poznaniu, drugie —
KTiR przy Fabryce Samochodéw Osobowych na Zeraniu.
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KANADYJSKI SAMOLOT V/STOL Z PRZESTAWIALNYM
SKRZYDLEM

Jak juz wspomniano w ,Nowos$ciach” kanadyjska wy-
twoérnia ptatowcow Canadair Limited w Montrealu buduje
dwusilnikowy samolot $miglowy CL-84 o pionowym lub
skroconym starcie z zastosowaniem przestawialnego skrzy-
dla. Poczgtkowo zamierzano skonstruowaé¢ maty samolot
wielocelowy z dwoma silnikami o mocy 500 KM, jednak
po6zniejsza analiza mozliwosci zastosowan samolotu wykaza-
ta celowo$¢ zwiekszenia jego wymiarow i osiggow. W obec-
nym uktadzie samolot ma dwa silniki o mocy 1420 KM
i dzieki zwiekszonym osiggom ma by¢é stosowany roéwniez
jako samolot bojowy do zadan w strefie przyfrentowej, np.
do ostony $miglowcow.

Samolot ma kroétkie, prostokgtne skrzydio o malym wy-
dluzeniu; na calej swej rozpieto$ci znajduje sie ono pod
dzialaniem strumieni zasmiglowych obu czterotopatowych
Smigiel o stosunkowo duzej s$rednicy. Naped stanowig dwa

silniki turbinowe Lycoming T 53, ktére sg miedzy sobg po-
tgczone ukltadem watow i przektadni, dzieki czemu w przy-
padku uszkodzenia jednego z silniko6w nie wystepuje asy-
metria ciggu. Uklad ten napedza poza tym $miglo ogono-
we o pionowej osi obrotu, stuzgce do ustalecznienia samo-
lotu w zawisie. W skrzynce napedu $migta ogonowego znaj-
duje sie sprzeglo i hamulec, poniewaz po zakonczeniu ma-
newru przej$cia $miglo musi zosta¢ wytgczone i zahamo-
wane.

Przed rozpoczeciem pionowego startu skrzydilo 1gcznie
z silnikiem jest przestawiane o 90°, Smiglo ogonowe zostaje
wigczone, a usterzenie wysoko$ci ustawione na najwiekszy
kat, tj. okolo 30°. Przy przechodzeniu do lotu poziomego
skrzydto i usterzenie wysokosci powracajg rownocze$nie do
normalnego potozenia, podczas gdy skok S$migla ogonowego
zmniejsza sie stopniowo w miare wzrastajgcej skutecznos$ci
steru wysokos$ci (przy okreslonej predkosci lotu $miglo to
zostaje wylgczone).

W przypadku dogodnych warunkéw terenowych stosuje
sie start skrocony i wowczas mozna wykorzysta¢ pelny
udzwig samolotu (ciezar catkowity samolotu przy starcie
skroconym jest wiekszy o okolo 1100 kG, a ciezar tadunku
prawie dwukrotnie wiekszy niz przy starcie pionowym).
W tych warunkach skrzydlo przestawia si¢ o kat zalezny od
ciezaru startowego samolotu i od mozliwej dlugosci rozbic-
gu. W poréwnaniu ze startem pionowym uzyskuje sie wow-
czas wiekszg sile nosng, poniewaz do pionowej skladowej

52 TECHNIKA LOTNICZA NR 2/1965

ciggu Smigiet dochodzi jeszcze reakcja odchylonych przez
klapy skrzydia strumieni zasmiglawych.

Uklad sterowania samolotu zostat tak zaprojektowany,
aby niezaleznie od fazy lotu dziatal podobnie jak w samolo-
tach konwencjonalnych. Skrzydio na caiej rozpietosci jest
zaopatrzone w klapy, ktore dziatajg rowniez jako lotki. Poza
tym do zwiekszenia sily nosnej zastosowano na nosku
skrzydia klapy Kruegera i w srodkowe]j czesci skrzydtia slot.
W czasie pionowego startu i lgdowania cigg S$migiet jest
zmieniany przez zmiane ich skoku, przy czym regulator
utrzymuje statg predkos¢ obrotows. Sterowanie wzgledem
osi pionowej odbywa sie w ten sposéb, ze cigg jednego
$migla zwieksza sie, a drugiego zmniejsza, sterowanie wzgle-
dem osi podiluznej — przez réznicowe wychylanie klap
i sterowanie wzgledem osi poprzecznej — przez zmiane
skoku $migta ogonowego.

Uzbrojenie wersji wojskowej samolotu CL-84 ma stanowic¢
karabin maszynowy o kalibrze 7,62 mm, dziatko o kalibrze
20 mm i dwa zasobniki rakietowe z 19 rakietami kazdy.

Dane samolotu :

Rozpietosce 10,i5 m
Dtugosc 13,85 m
Wysokosé 4,26 m
Maks. ciezar paliwa 726 kG
STOL VTOL

Maks. ciezar calkowity 6668 kG 5534 kG
Predko$¢ maksymalna

n.p.m. przy maksymalnym

ciezarze 526 km/h 532 km/h
Predko$¢ przelotowa 278 km/h 371 km/h
Dtugotrwalos$é lotu 1,73 h 1,47 h
Zasieg 480 Em 543 km
Ciezar ladunku 2676 kG 1542 kG

Oznaczenia na rysunku: A — przekladnia miedzy silnikicm
a S$miglem; B — urzgdzenie do zmiany skoku $migta: C —
przekiadnia katowa w skrzydle; D — waly 1gczgce silniki:
E — skrzynka napedu $migta ogonowego ze sprzeglem i ha-
mulcem; F — naped urzadzen pomocniczych: G — wal na-
pcdowy Smigla ogonowego; IH — przekladnia kgtowa $migta
ogonowego; J— chlodnica oleju silnika.

W. K

SAMOLOT DO BARPAN METEOROLOGICZNYCH
NA DUZYCH WYSOKOSCIACII

W instytucie badan lotniczych w Monachium (FFM-Flug-
wissenschaftlichen Forschungsanstalt Muenchen) zaprojek-
towano samolot odrzutowy do przeprowadzania badan me-
teorologicznych i aerofizycznych na duzych wysokoSciach.
Uktad samolotu pokazuje zalgczony rysunek. Jak wykazatly
wstepne studia, wigkszo$¢ badan powinna by¢ przeprowa-
dzana tylko w locie s$lizgowym 2z wylgczonym silnikiem,
przy matych liczbach Macha (najwyzej 0,6) i przy duzych




stosunkach C,/C.. Ze wzgledu na duze obcigzenia od pod-
muchow od konstrukeji samolotu wymaga sie najwyzszej
wytrzymatosci przy mozliwie malym ciezarze. W zwigzku
z tym zdecydowano sie na zastosowanie klejonej konstruk-
cji przekladkowej ze stopu lekkiego. Poniewaz w locie §liz-
gowym opory aerodynamiczne powinny by¢ jak najmniej-
sze, silnik zostal zabudowany wewngtrz kadiuba. Wloty sil-
nikowe sg typu rampowego — dzieki czemu nie wystajg
poza obrys kadiluba — i w locie $lizgowym mogg by¢ za-
mykane. Aby zmniejszy¢ straty w kanale lgczgcym silnik
z dyszg wylolowq, zastosowano za turbing silnika dyfuzor,
ktéry zmniejsza predko$é gazéow wylotowych. Samolot jest
napedzany silnikiem Pratt and Whitney JT12A-6 0 ciggu
1360 kG.

Dane samolotu :

Rozpietosc 30,0 m
Dtlugoseé 16,9 m
Powierzchnia skrzydia 45,6 m?
Wydluzenie skrzydia 20

Ciezar catkowity w zalez-
nos$ci od zadania
Obcigzenie powierzchni

3400—3800 kG

nosnej 75—83 kG/m?2
Putap praktyczny 16 000 m
W. K.

BUDOWA SAMOLOTU VTOL ,MIRAGE” III V
W STADIUM REALIZACIJI

Program budowy francuskiego samolotu bojowego piono-
wego startu ,,Mirage” III V wszedl obecne w stadium proéb.
Po probach samolotu doswiadczalnego ,,Balzac” przeprowa-
dzono proby w locie dwuprzepltywowego silnika z dopala-
czem SNECMA TF-104, przy czym jako latajgca hamownia

stuzyl samolot ,,Mirage” III T. W Melun przygotowano juz
do lotow pierwszy egzemplarz samolotu ,Mirage” 111 V
z o$mioma silnikami no$nymi RB.162 oraz z silnikiem
TF-104; w koncu roku 1964 silnik TF-104 mial by¢ zastgpio-
ny cilnikiem TF-106. Drugi egzemplarz samolotu bedzie wy-
posazony w silnik TF-306. Poza tym buduje sie samolot
,,Mirage” III F, ktéory bedzie wigkszy od obecnych samolo-
tow ,,Mirage” i przystosowany przede wszystkim do wyko-
nywania zadan sziurmowych. W. K.

PROJEKT LABORATORIUM ORBITALNEGO

Najnowszym amerykanskim programem kosmicznym jest
budowa zalogowej stacji orbitalnej MOL (Manned Orbital
Laboratory). Stacja ma sie skiada¢ z kabiny ,,Gemini” oraz
z wilasciwego laboratorium w ksztalcie cylindra o wielkosci
malego wagonu mieszkalnego. W stacji tej dwaj astronauci
maja krgzy¢ przez okres jednego miesigca. Celem lotu jest
stwierdzenie mozliwosci wykonywania zadan wojskowych
przez ludzi, ktérzy przez diluzszy czas przebywaja w wa-
runkach kosmicznych. Stacja ma zosta¢ wyniesiona na
orbite okotoziemskg przez rakiete ,,Titan” III C, zaopatrzo-
ng poza silnikiem na ciekly srodek napedowy o ciggu okolo
150 000 kG w dwa silniki na staly srodek napedowy o ciggu
450 000 kG kazdy. W czasie startu astronauci bedg znajdo-
wat¢ sie w kabinie ,,Gemini”, dopiero gdy stacia znajdzie
sie na orbicie przesigdg sie do laboratorium. Po zakoncze-
niu zadania astronauci powroca do kabiny, ktéora na spa-
dochronach opadnie na ziemie. Dlugos¢ stacji wynosi 6 m,
$§rednica 3 m, ciezar 9100 kG. Nad programem pracujg fir-
my: General Electric, Martin i Douglas. Koszt realizacji
programu ma wynie$¢ 1 miliard dol. Start ma sie odhy¢
w koncu 1967 lub na poczgtku 1968 roku. W. K.

PROJEKT ,LUNAR ORBITER"

Poczynajgc od roku 1966 NASA ma wystrzeli¢ za pomocy
rakiet , Atlas-Agena” dziesie¢ satelitow ,.Lunar orbiter”,
majgcych dokonaé¢ z matej odleglosci zdjeé¢ Ksiezyca. Sateli-
iy bedg zaopatrzone w szereg kamer, ktére bedg wykony-
wac zdjecia z odleglosci mniejszej niz 50 km. Za pomocg
teleobiektywu bedzie mozna sfotografowac obszar o powicrz-
chni 2070 km?, a za pomocg obiektywu szerokokgtnego obszar
41 440 km2. W przypadku poprawnego przekazania zdjec
odrozni sie na nich szczegbdlty o powierzchni 1--8 m2 Budo-
wg satelily ma zajg¢ sie firma Boeing, urzgdzenia zasila-
jace 1 przekazujgce ma wykona¢ RCA, a kamery Eastman
Kodak. W. K.

-~MICROVISION” — URZADZENIE ULATWIAJACE
LAPOWANIE PRZY ZEEJ WIDZIALNOSCI

Amerykanska firma Bendix zbudowala urzgdzenie utla-
twiajgce lgdowanie samolotow we wszelkich warunkach
atmosferycznych. Za pomocg tego urzgdzenia symuluje sie
na specjalnym ekranie w kabinie pilota swiatta pasa lotnis-
kowego tak, jakby byly one widoczne przy lgdowaniu w cza-
sie pogodnej nocy. W przypadku zastosowania dodatkowych
elementow urzgdzenie moze dostarcza¢ rowniez danych na
temat predkosci samolotu, wysokosci, kata natarcia, kursu
i polozenia wzgledem horyzontu. Maksymalny zasieg urzg-
dzenia wynosi 15 km.

Do nasladowania o$wietlenia pasa stuzg nadajniki krot-
kich fal, zainstalowane po obu stronach pasa. Kazdy z tych
nadajnikéw wysyla w ciggu sekundy okolo 400 impulsow
o czasie trwania jednej mikrosekundy. Impulsy te sg przyj-
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mowane przez zabudowany w nosowej czesci kadivba samo-
ictu szerokokainy odbiornik. Odbiornik ten ustala woloicuie
katewe wszystkich nadajnikéw w odniesieniiu do podiuinej
i poprzecznej ocsi samoiotu i prredsiawia w odpowiedniej
perspeklywie na ckranie. Wskaznik obejmuje nastepujgce
ciementy: lampe katodowa, uklad optyczny ogniskujgcy
cbraz w nieskonczonosci i lustro rzucajgce olLiraz na ckran.

W dotychczas zainstalowanym urzadzeniu do$wiadezalnym
riadainiki naziemne pracuja na falach 3 cn. W budowic na-
dajnika zastosowano 40 kW magnetrony. Znajdujaca sic
przed parabolicznym reficktorem antena jest izolowana zu
pomocyg wyscittki z gumowego filcu. Odbiornik pokladowy
ma cztery anteny, umniieszezone w  plaszezyznie pionowej
i poziomej. Podobnie jak w nadainikach anteny odbiornika
¢y izolowane gumowanym filcem.

Opisana instalacja jest urzadzeniem pomocniczym, ula-
twiajgcym nilotowi igcdowanie i kontrole wutomatycznego
systemu lgdowania, nie jest natomisst systemem pozwala-
incym na automatyczne lgdowanie. W. K.

WYZNACZANIE WSPOLNEJ OSYT I INNE POMIARY
7ZA POMOCA ELEKTRONOWEJ POZIOMNICY

Wyznaczanie wspolnej osi, poziomu, plaskosci itp. naleza
do podstavowych prohleméw pomiarowych. D¢ tych celdow
ma stluzy¢ nowo opracocwane urzadzenie o bardzo wysokie;j
dokladnosci — clektronowa pcziomnica. Podstawowym ele-
mentem takiego przyrzadu jest wahadlo lub banka po-
wietrzna, jak w poziomnicach dotychczasowych.

Istotnym elementem postepu w nowym przyrzadzie jest
przelwornik zamieniajgcy mechaniczne pomieszczenie wa-
hadla, czy banki powietrznej na proporcjonalng wartosé
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elekiryczng, ktora odczytywana jest na mierniku jako war-
tos¢ katowa w sekundach. Nowa poziomnica posiada doklad-
no$¢ auvtokelimatora, lecz utrzymuje uniwersalnesé i prosto-
{e poziomnicy konweizcjonalnej.

W noziomnicach
twornikow:

tych uzywa sie trzech typow prze-

1) clektrooptyczny wskazujacy polozenie lusterka wahadla,

9) indukeyiny, pracujgcy w ukiadzie mostka, wskazuje po-
tozenie wahadla, )

3) oporcwy, pracuigcy w ukladzie mostka, wskazujgcy poto-
zenie banki powietrznej w rurce szklanej.

W kazdej grupie wystepuje wiele odmian przyrzadow. We
weazystkich odmianach stosuje si¢c rozne typy tlumienia.

Podstawowe zasiosowania to okreslanie poziomu np. pro-
wadnic (patrz rysunck), gdzie dokladnos$¢ poziomu na rol-
kach odleglych o okolo 2 m wynosi %+ 0,005 mm.

Jak widaé z rysunki, poziomica umieszczona jest na si-
nusnicy o podstawie 250 mm, a wyniki odczytywane sa
z miernika po lewej stronie. Drugie powazne zastosowanie,
to pomiary ptaskosci takich elemeniow, jak piyly trascrskie
czy montazowe, na ktoéorych mozna wykreslic poziomice
o rosnicy wysokosci 0,01 mm. Nastepne zaslosowanie, to

wyznaczanie wspdinych osi — operacje szczegélnie wazne
w budowie i mentazu duzych przyrzadow, np. do budowy
nlatowecow. Uniwersalnosé tych urzgdzen pozwala na s7oro-
ie ich stosowanie zardwno w zakladach produkceii seryjnai,
ionk 1 prolotynewe), pizy budowie obrabiarelk, konstrukecii
budowlanych, jak i samolotovw. Nalezy jeszcze dodaé, 7¢c pow-

§ vrzyrzadoéw, stwierdzona doswiadczalnie,

tarzalnosc tych
jest ponizej 1 raikrona. A. G,

KSZTALTOWANIE WYBUCHOWE WX PELNJACZY
RKOMOLKQWYCil

Wypeiniacze komoérkowe znaiduja coraz szersze rasioso-
wanie w hudowie platowcow i statkkow kosmicznych. Glow-
ng ich zaletg jest wysoki stost nek wytrzyvmatosci do cie-
7aru wlasnego. Dalsze zalely wybelniaczv komorkowych to
auza szlywno$¢, dobre tiumienie drgar, a takie korzystnc
wlasno$ci cieplne i akustyczne.

Witiasnosci te mozna zmieniaé w szerckim zakresie przez
rmiange samych wypelniaczy, jak rowniez okladzin. Jednym

ograniczenn w szerokim zastosowaniu tych ciemenlow sg
powazne trudnosci w formowaniu elementdow wymagaja-
cych krzywizn dwuwymiarowych i trzywymiarowych. Takie
vowierzchnie krzywe wykonuje si¢ kilku sposobami. Jed-
nym z nich jest wypeinianie pusiych przestirzeni wodg, za-
mrozenie, Cbrébka mechaniczna, wytopienie lodu, obciggnig-
cie oktadzin na ksztalt zgodny z wypelniaczem i naklejenie
lub zlutowanie ich w jeden zespél.

Innym sposcbem jest konstrukcyjny podzial na elementy
skladowe i poigczenie ich w calc$¢ za pomocg $ruh. Ostat-
nio wprowadzony proces wykorzystuje zasade formowania
wybuchowegc.

Wykonuje sie matiryce zwykle w formie wklgstej, jak do
wybuchowego formowania blach. Nad formg umieszcza sie
wypelniacz z jedng wykiadzing przymocowang. Wykladzina
od strony matrycy przylega swobodnie tak, ze po zaformo-



waniu mozna jg zdjg¢ i wytopi¢ mieszanine wosku z para-
fing z przestrzeni komoérkowych. Po oczyszczeniu i przemy-
ciu alkoholem etylowym nastepuje przytwierdzenie oktadzi-
ny swobodnej za pomocg kleju, lutowania lub zgrzewania.
Podstawowg zaletg nowego procesu jest jego prostota,
a jednocze$nie bardzo dobre wyniki techniczne. Nalezy do-
da¢, ze ekonomia tego procesu jest rowniez o wiele wyzsza
od dotychczasowych. Na zdjeciu pokazano wypelniacz o ko-
‘'moérkach kwadratowych wykonanych ze stali nierdzewnej
uksztaltowany w czasze kulistg o Srednicy 150 mm.
A. G.

SUPERPRZEWODNIKI

Niektore materialy oziebione do temperatury bliskiej bez-
wzglednego zera tracg gwaltownie opornos¢ elektryczng —
stajg sie prawie idealnymi przewodnikami. To zjawisko
nadprzewodnosci pozwala na opracowanie szeregu nowych
przyrzadow elektrycznych o wybitnych wiasnosciach uzytko-
wych. Na przykiad elektromagnes, pokazany na rysunku,
wykonany z superprzewodnikow, potrzebuje tylko tyle ener-
gii, ile wymaga utrzymanie niskiej temperatury, w ktorej
wystepuje zjawisko nadprzewodno$ci. Superprzewodnikami
mogg by¢ znane materialy jak: olow, rte¢, aluminium, cyna,
lecz majg one bardzo niskie krytyczne pole magnetyczne.
Dla osiggniecia wiekszych p6l nalezalo opracowaé¢ nowe ma-
terialy, ktore poza tym posiadatyby siosunkowo wysokg
temperature krytyczng (ponizej ktorej wystepuje zjawisko
nadprzewodnictwa) oraz utrzymywatyby duzg gestos¢ pragdu
(np. 100 000 A/cm?).

Produkowane obecnie materialy o takich wymaganiach
mozna podzieli¢ na dwie grupy: zwigzki miedzymetaliczne
i stopy. Do pierwszej grupy nalezg (Nb;Sn), (V;Ga) i (V;Si).
Ich wadg jest wysoka krucho$¢. Do grupy stopow zalicza sie
(Nb-Zr) i (Nb-Ti).

Stopy te majg krytyczny strumiefni magnetyczny ograni-
czony do 100000 gausoéw, ale dajg sie stosunkowo latwo
obrabia¢ i ciggng¢ (na druty). Stosowanie rézinych zabie-
gow technologicznych, jak obrébka cieplna, pozwala na
podwyzszenie mozliwosci tych materiatow.

Mozliwos$ci zastosowan superprzewodnikéw sg ogromne,
szczegblnie w badaniach naukowych. Dotychczas zastosowa-
no do pomiaréow dyfrakcji neutronoéw. Drugie zastosowanie
to jako magnes staly w urzgdzeniu maserowym w satelicie
Talstar, a stuzgce do wzmacniania sygnatow radiowych. Cie-
zar calego maseru z magnesem na superprzewodnikach wy-
nosi 4 kG, podczas, gdy takie samo urzgdzenie z konwen-
cjonalnym magnesem stalym wazyloby 280 kG. Inne zasto-
wania to generator magnetohydrodynamiczny. Do skupiania
strumienia plazmowego uzywa sie poteznych elektromagne-
s6w. Mozna je zastgpi¢ elektromagnesami na superprze-
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wodnikach. Potencjalna najwieksza mozliwo$¢ w zastosowa-
niu magnesoOw z superprzewodnikami wylania sie przy
opracowaniu sterowanej reakcji jgdrowej. Jest to zagadnie-
nie utrzymania temperatury 100 milionéw °C. Jedyng zna-
ng mozliwoscig jest ,,butla magnetyczna”.

Duze zastosowanie rysuje sie rowniez w produkcji lot-
niczej.

Pokazany na rysunku (posrodku) ,,zamrozony’ magnes na
superprzewodnikach przechodzi ostatnig kontrole w kapieli
plynnego helu. Magnes po lewej stronie przeznaczony jest
do wytwarzania strumienia 50 000 gaus6w przy poborze mo-
cy zupelnie pomijalnym. Magnes konwencjonalny o takim
strumieniu wazylby 6 ton i pobieral moc 50 kW. A. G.

K R&GNIKA

m Sekretarz Generalny APRL — na ostatnim plenarnym posiedze-
niu Zarzadu Gt., oméwit zadania i plany Aeroklubu PRL na naj-
blizsze pieciolecie.

Zostanie zorganizowanych 17 aeroklubéw wojewddz%ich reall-
zujgcych programy szkoleniowo-obronne. Pozostalych 19 aeroklu-
bow zajmie sie zagadnieniami propagandowo-sportowymi w oparciu
o dochody wtasne. Szkota w Lisich Katach przeksztatcona zostanie
na Osrodek Szybowcowy. W przeciggu 2 lat administracja aero-
klubéw ma zmniejszyé sie o 450 osOb, za$ koszty utrzymania APRL
powinny w piecioleciu zmale¢ o 26%.

Szkolenie kandydatéw do OSL bedzie realizowane w 2-letnim
cyklu: pierwszy rok — szkolenie szybowcowe LWP I stopnia (dla
uczniéow X klas, po szkoleniu teoretycznym), drugi rok — szkolenie
samolotowe LWP II stopnia (dla maturzystéw, po obozie LWP
I stopnia).

W zakresie zabezpieczenia technicznego zakupione zostang samo-
loty ,,Wilga” i ,,AN. 2” dla potrzeb spadochroniarstwa, przyjete
zostang samoloty ,,Bies’” — dla szkolenia oraz prototypy M.4 do
doswiadczalnej eksploatacji.

m V Mistrzostwa Polski w Akrobacji odbyly sie w ub. sezonie
w Bielsku-Biatej. W zawodach wzieto udziat 20 pilotow na samo-
lotach Zlin 26 ,,Trener”. Pierwsze trzy miejsca zajeli: St. Kasperek
(Swidnik), K. Mikotajczyk (Gliwice) i St. Studencki (Zielona Goéra).
Przedstawiciel Warszawy zajat 14 (i jedyng) lokate.

m Rok ubiegly dobrze zapisat sie w tabeli rekordéw szybowco-
wych.

St. Kluk (Stalowa Wola) pobit rekord sSwiata, przelatujac na
,Bocianie” (z pasazerem) trojkat ze Srednig predkos$cig 109 km/h.

Dankowska i Pogorzelska pobily na ,Bocianie” rekord Polski
przebywajac w 9 godz. odleglosé 588 km (aktualny rekord Swiata
610 km — Rosjanek na ,,Blaniku”’).

m Szybownicy z Mielca zdobyli w 1964 r.: 36 srebrnych odznak,
14 — ztotych, jedng — diamentowg i 12 warunkéw diamentowych;
piloci wylatali ogétem 4445 godz.

m W ciggu ostatniego sezonu lotniczego polscy szybownicy zdo-
byli 9 odznak diamentowych. Obecnie, w posiadaniu polskich pilo-~
tow znajduje sie 113 takich odznak z niespelna 400, ktére przyznata
FAI. Przypomnijmy, ze 500 naszych pilotow posiada ztote odznaki
szybowcowe, 2500 — srebrne. Polscy szybownicy sg w posiadaniu
56 Swiatowych rekordow.

® Znakomity pilot szybowcowy Adam Witek otrzymat
i odznake Zastuzonego Mistrza Sportu.

tytut

m Skoczkowie spadochronowi odniesli w 1964 r. szereg sukcesow.
Skoczkowie z Aeroklubu Mieleckiego ustanowili rekord miedzyna-
rodowy 1 cztery rekordy krajowe. Dwa rekordy Polski uzyskali
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skoczkowie z Poznania, jeden z Wroctawia oraz 10 rekordow kra-
jowych — zawodnicy z CWL Krosno.

IX Spadochronowe Mistrzostwa Polski daty tytul mistrza E. Li-
gockiemu z Wroctawia oraz R. Sokolowskiej z Warszawy.

m . Huta Lenina” — jako pierwszy Zaklad w Polsce — otrzymatla
lagdowisko dla $Smiglowcow. Tym samym rozwigzana zostala sprawa
wtaczenia Kombinatu do ustug Zespolu Lotnictwa Sanitarnego.

m Rozwazana jest mozliwos$¢ rozszerzenia transportu lotniczego
poczty. W tym celu Ministerstwo Ekacznosci — przy wspolpracy
PLL ,,Lot” — przeprowadza potrzebne analizy i kalkulacje.

m Na jesieni odbyta sig w PLL , Lot” narada w celu podsumo-
wania wynikow eksploatacyjnych ubieglego sezonu komunikacji
lotniczej i ustalenia programu dzialania na przyszio$¢. W naradzie
wzieli udzial przedstawiciele 17 zagranicznych placéwek Lotu.

m W tymze okresie w Kluble Publicystow Lotniczych, nastgpito
spotkanie dziennikarzy z kierownictwem PLL ,,Lot” i z przedsta-
wicielami placéwek zagranicznych ,,Lotu’. To potrzebne spotkanie
przyniosto krytyke organizacji, obstugi i wyposazenia PLL ,,Lot”.

NOTATKI

m Szybowce ,Foka’” odnoszg zwyciestwa w obcych barwach.
W ubieglym sezonie — w czasie mistrzostw szybowcowych we
Francji — pilot na ,,Foce” uplasowatl sie na trzecim miejscu, zdo-
bywajac o 50 punktow (1%) mniej niz mistrz zawodoéw.

m III Mistrzostwa Swiata w Akrobacji Lotniczej (na ktorych
Polska nie byla reprezentowana) — odbyte we wrze$niu 1964 r.
w Bilbao w Hiszpanii — przyniosty laury panstwom socjalistycz-
nym. W klasyfikacji indywidualnej mezczyzn — 2 i 3 miejsce
zajeli Czechoslowacy (pierwszg lokate uzyskal Hiszpan Castatuio),
w takiejze klasyfikacji zwyciezyly: ZSRR — ZSRR — CSRS.
W zawodach wzielo udzial 45 pilotow (wsréd nich 5 kobiet)
z 11 krajow. Hiszpanie latali na czeskich samolotach Z-326.

m 57 Konferencja Generalna Miedzynarodowej Federacji Lotnicze]
(FAI) odbyla sie na jesieni ub. r. w Tel Avivie. Prezydentem
Federacji wybrano przedstawiciela Kolumbii, Obregon, zas$ I wice-
prezydentem — znanego pilota i dziatacza radzieckiego lotnictwa
Kokkinakiego. Przedstawiciel Polski, prezes APRL Antosiewicz,
zostal ponownie jednym 2z wiceprezydentow FAI. Na konferencji
otrzymata Zloty Medal wybitna francuska pilotka, rekordzistka
Swiata — Jacqueline Auriol; Zloty Medal Kosmiczny przyznano
radzieckiej kosmonautce — Walentynie Tiereszkowej-Nikolajewe].

m W Montrealu odbyla sie konferencja kierownikéw personelu
latajgcego oraz dzialdw szkolenia linii lotniczych zrzeszonych
w  Miedzynarodowej Organizacji Przewoznikéw Powietrznych
(IATA). Uczestniczylo w niej 130 delegatdow reprezentiujgcych
44 lirde lotnicze z 30 panstw. Tematem narady byty S$rodki zarad-
cze przeciwko dajgcemu sig ostatnio zauwazy¢ niedoborowi lotni-
kow komunikacyjnych, ktéry nastgpil w zwigzku z przechodzeniem
na emeryture kadr wyszkolonych jeszcze. podczas wojny.

m Letni rozktad lotéw i polgczen w komunikacji lotniczej zostat
juz uzgodniony na jesieni ub. r. na specjalnej konferencji IATA,
oflbytej w Paryzu.

m W odlegtosci 35 km na poéilnoeny zach6éd od Moskwy otwarto
nowy dworzec lotniczy dla komunikacji miedzynarodowej — Sze-
remietiewo. Moze on w ciggu godziny przepusci¢ poéitora tysigca
pasazerow.

m Lista reprezentacji zgloszonych na szybowcowe mistrzostwa
Swiata w South Cerney (Anglia) obejmuje 30 druzyn. Po raz pierw-
szy w mistrzostwach braé¢ bedg udzial: Indie, Wegry {1 NRD.
W mistrzostwach w Anglii wystagpi rekordowa liczba ekip pan-

m Okres jesienno-zimowy wykorzystuje sie w PLL ,Lot” dla
szkolenia’ personelu. Zorganizowano szkolenie przyszitych instruk-
toré6w personelu lotniczego. Odbywa sie kurs dla mechanikow
obstugi naziemnej samolotow Ii. 18. Personel handlowy przechodzi
szkolenie -branzowe,

m W Rzeszowie zostal otwarty osrodek szkolenia naziemnej obstu-
gl lotnisk cywilnych, majacy za zadanie szkolenie kontrolerow
ruchu lotniczego. Osrodek wyposaza sie w urzgdzenia symulujace.

m Statystyka wykazuje, ze w latach 1960—1963 lotnicze przewozy
pasazerskie z Polski i do Polski wzrosty o 40%, w tyvi przewozy
samolotami PLL ,Lot” — o 50%. W tym samym czasie liczba
zagranicznych turystow przybylych do Polski z krajow kapita-
listycznych wzrosta o 20%.

m Na trasach lotniczych, lgczgcych osiem stolic zachodnioeuropej-
skich z Warszawg, wprowadzono na sezon zimowy 1464/1965 znaczne
znizki dla 13-osobowych grup pasazerskich.

ZE SWIATA

stwowych, gdyz w Lesznie (1958) wystypitly 22 druzyny, w Kolonii
(1960) — 23 druzyny { w Junin (1963) réwniez 23 druzyny.

m Popularng innowacja staty sie w Czechoslowacji takséwki lot-
nicze. Sg to 4-osobowe samoloty typu ,,Morava 1.-200 z herme-
tycznie zamykanymi kabinami, osiggajace predkos$¢é 265 km/h
i pulap 1800 m. Oplata wynosi 2,60 Kés za 1 km lotu, niezaleznie
od iloSci pasazerow. Do wrzesnia ub. r. ,,Moravy I.-200"" przele-
cialy lgcznie 1347000 km, lgdujgc w 90 czechostowackich portach
lotniczych. W sezonie duzym powodzeniem cieszy sig lotnicza
,linia uzdrowiskowa’ uruchomiona na trasie Praga — Karlove
Vary.

m Uproszczona wersja amerykanskiego szyhowca wyczynowego ty-
pu HP.11A jest produkowana w czeSciach, przeznaczonych do
budowy przez amatorow. Zestaw szybowca kosztuje 3500 dol., budo-
wa Jest obliczonna na 500 godz, Dodatkowo moze by¢ dostarczony
maty silniczek rakietowy, stuzacy jako pomoc przy starcie. Moze
on wynie$¢ szybowiec na wysoko$¢ 600 metréw w ciggu 70 sekund.

m Sztuczne Satelity Ziemi przeznaczone do badan meteorologicz-
nych dostarczajg olbrzymich ilosci danych naukowych. Wydajnosé¢
jednego ,,Tirosa’” poréwna¢ mozna z wynikami ciggtej stuzby
400 meteorologicznych samolotéw. Dotychczas istnialy dwie stacje
do odbioru danych przekazywanych przez ,,Tirosy’”: w stanie
Virginia i w Kalifornii. Ostatnio uruchomiono trzecig — na Alasce.

m Polska Stuzba Obserwacjl Sztucznych Satelitow Ziemi (SSZ) —
wigczona w miedzynarodowy system GOSPAR — liczy 12 stacji
prowadzacych optyczne i fotograficzne pomiary przelotéw sztucz-
nych mikroksigzycoOw Ziemi. Stacje mieszczg sie na ogo6l przy
uniwersyteckich obserwatoriach astronomicznych i oSrodkach geode-
zyjnych. M. in. stacje te znajdujg sie: 3 — w 1Warszawie, 2 —
w Krakowie, po jednej w Poznaniu, Gdansku, Olsztynie, Wrocta-
wiu i Chorzowie. Opieke nad siecig stacji i koordynacje ich pracy
prowadzi Komitet Miedzynarodowej Wspolpracy Geofizycznej Pol-
skiej Akademii Nauk. Wydaje on Biuletyn Polskich Obserwacji
Sztucznych Satelitéw, rozsylany do wszystkich zainteresowanych,
oraz organizuje okresowe konferencje naukowe, posSwiecone tema-
tyce obserwacji SSZ. Od 1957 roku (od lotu pierwszego sputnika
ZSRR) do polowy 1964 r. polskie placowki wykonaly ok. 30 tys.
pomiaréw 50 satelitow. Rejestrowane przez polskich obserwatorow
wyniki pomiaréw przekazywane sg do Centrali ,.KOSMOS’” w Mos-
kwie. Od 1963 r. polskie stacje wtgczone zostaly do naukowego
programu badawczego, prowadzonego przez Zwigzek Radziecki.
W latach 1963—1964 nasi naukowcy oglosili drukiem przeszto 50 opra-
cowan naukowych z zakresu obserwacjl sztucznych satelitow.

PRZYPOMINAMY'!

Czas odnowic¢ prenumerate |
slechniki Lotniczej”

na Il kwartat 1965 r. |




. Tabela 1

Typ Nazwa Technika .
\ Grupa Symbol Skiad tloczywa (rodzaj zywicy, rodzaj | handlowa | formowania Zastosowan ie
typu napetniacza) |
1| 2 3 4 | 5 .
| ! Mieszanina zywicy fenolowo-formaldehy-| Polofen F-1 Prasowanie Ksztattki techniczne i wyroby powszech-
{ ‘dowej i magczki drzewnej, jako napel- pod cis. w nego uzytku o efektownym wyglgdzie
‘ | |niacza temp. pod-
wyzszonej
| | = Polofer: FF-1 —— Prasowanie przedmiotéw wymagajacych
wysokiego poltysku i intensywnezo za-
o barwienia (artykuly eksportowe)
| Frn+ D Mieszanina zywicy fenolowej nowo lako- Polofen EE- X Do produkcji wyrobow elektroizolacyj-
wej i maczki drzewnej jako napeiniacza; -18-1 (feno- nych o srednich wtasciwo$ciach die-
postacig handlowag jest proszek nie za-| 8am, tioczy- lektrycznych oraz do innych wyrobow
| | |wierajgcy mechanicznych i wtracen two-| WO K-18-2, technicznych ogdélnego przeznaczenia
i : rzyw odmiennego koloru. K-20-2) |
| Fn + DG Mieszanina zywicy fenolowo-formalde-| Polofen G —_—— Do wyrobu ksztaltek przeznaczonych do
| | hydowej typu nowo lakowego z napel- przemysitu elektrotechnicznego
‘ niaczami: maczka drzewna i grafit. |
| FA + MDK |Mieszanina zywicy fenolowo-anilinowo-| Polofen L == Do wyrobu ksztaltek o wysokich wias-
| |-formaldehydowej z napelniaczami mi-| (¥ Tloczywo nosciach dielektrycznych, nadajacych sig
‘ neralnymi i organicznymi K-211-4) zwlaszcza do pracy w polu wysokiej
- czestotliwosci
FA - M |Tloczywo bedace mieszaning zywicy fe-| Lolofen FE- —— IKs;taltki techniczne o wysokich wlas-
|nolowo-anilinowo-formaldehydowej i mi- ~372 tioczywo nosciach dielektrycznych przeznaczone
5 |ki |mlkOWﬁ do pracy przy pradach wysokiej czesto-
= I | tliwosci (podzespoly__rac}l(ivye)
ﬁ Fn -+ A +m |Tloczywo na bazie zywicy fenolowej ty-| Polofen FA-3 —— Do wyrobu ksztaltek o wysokim wspoi-
< [ pu nowo lakowego oraz azbestu i opilek czynniku tarcia i zwigkszonej wytrzy-
2 mosieznych jako wypelniacza matosci cieplnej okladziny cierne, sprze-
| | gta i hamulca o
| Fr + B Tloczywo termoutwardzzlne otrzymane| Wiéknit em— Stuzy do wyrobu wyprasek technicznych
e przez nasycenie bawelnianej szarpanki 0 wysokiej wytrzymalosci mechaniczne]
& zywicg fenolowo-formaldehydowsg typu réwniez stosuje sig do wyrobu urzgdzen
= | rezolowego i czesci aparatéw elektrycznych .
| g Fr + Bs Ticczywo skrawkowe R jest tworzywem| Tloczywo —— Do wyrvbu elementéw dla przemystu
& termoutwardzalnym otrzymywanym, skrawko- motoryzacyjnego, maszynowego, elek-
przez nasycenie okrawkoéow baweinianych| we R trotechnicznego o wysokich wtasnosmach
zywicg fenolowo-formaldehydowg typu tizykomechanicznych
| rezolowegzgo
‘ | Fr + Ad |Ttoczywo typu rezolowego, otrzymane| Polofen —— Do wyrobu Isztaitek konstrukcyjnych
|pa bazie zywicy ferolowo-formaldehy-| FA-6-3 | < ala przemysiu maszynowego i elektro-
| dowej z azbestem jako wypelniaczem tloczywo K-6| & hnarego
AL Mi : 5 ; renolowo-formalde- Masa cierna =, = Tloczywo termoutwardzalne do produk-
| FKa-A-3 %g%ﬁg;n?ypﬁyﬁlg&o 1lakoweao. kauczu- FKa-A-3, cji okladzin hamulcowych, elementow
| ku, siarki, azbestu krotkowloknistego, tloczywo sprzeglowych i innych elementéw o du-
| 1 |1 czerwieni zelazowej ‘zeJ wytxzyrnaloscx na $cieranie -
| R 5 = Polof |Przedmioty o wysokich wlasnosmach
. lieszanina zywicy fenolowo- Iormaldehy- olofen ] HOLY y
| Fn + DSr |dowe.] typu rezolowego z napelniaczami| FE-21-1 dielektrycznych
| | : i maczkg drzewnag i sercytowa. tioczywo
F-21-22
] I Mi ywicy f e . o.| Polofen FS-2 Do wyrobu detali o podwyzszonych
1eszamna zywic enolowej typu no- oloien b T A= ) - .
| ‘Fn+5r wo lakowegoy mayczkl sercy{owyclj) jako ' wlasnosciach dielektrycznych  pracuja-
| Inapemiacza cych w warunkacn tropikalnych
[ Papier siarczynow owlekan edno- Papier bake- Yy— Plyty i inne wyroby warstwowe uzywa-
! ‘ Bl ok 'lul? dwustronnyle rosz/tw%rem Ayvallcyj rezo-| hzgwany ] ne do izolacji dielektrycznej i jako ma-
llit K-4 lub 'S-50 i terial konstrukcyjny
| \ _| Plyty rezo- —_— Stosuje sie do wykonywania ptlytek
;’ |FK +P 'iﬁ%&;)rS?gzcg&)‘:v;}mvéce}céel;&lg;';m};? kart P — montazowych tablic rozdzielezych wy-
& | typ E-1 ro_bow pr.zeznaczonych do pracy na po-
.E E-2 wietrzu i w oleju transformatorowym
2 ‘ | E-3 w temperaturze od —60 do +75°C
- E-5 -
s, | FKA + P Sprasowame dwéeh lub wiecej warstw EIvty bake- Prasowan. Plyty z getinaksu nadajg sig do pracy
= | |papieru nasyconego zywica fenolowo-al-| {towe papie- pod cisn. w |przy normalnej i wysokie] czestotliwosci
i 'dehydowa ksylenowo-aldehydowg feno- Fowe elek- | temp. pod- w powietrzu i oleju transiormatorqum
A lowo-anilinoaldehydowa lub ich miesza- trotechnicz- | wyzszonej w _temperaturze otoczenia od —60 do
| i ning ne: 70 °C
3 getinaks A
getinaks B
| getinaks G
> getinaks W
i getinaks Aw
= getinaks Bw
g getinaks Ww|
™ e —————u : . R X ; i 2 - = R -
| 1 r Laminaty —_—— Laminaty foliowane miedzig stosuje sie
BT e e e i 1%, DI Totiowane 86" produrcli Sbodow - drikovanyeh
papieru nasyconego zywica fenolowg ty- pracujacych w urzadzeniach elektronicz-
pu rezolowego, a nastepnie oklejanie nych przy temp. otoczenia od —13 do
jednostronne lub dwustronne foli.4 z mie- +80°C
dzi elektrolitycznej =
FK + TB Plyty rezoleks B otrzymuje sie przez| Plyty rezo- —_— Stosowane sg do pracy w oleju trans-
sprasowanie dwoéch lub wiecej warstw| teks B: formatorowym 1 powietrzu w tempe-
tkanir.y bawelnianej, nasyconej zywica| typ E-1 raturze od —60 do +70°C
fenolowa, ksylenows, krezolowo-aldehy-| typ E-2
dowga lub ich mieszaning typ E-4
B == typ K-1 — Stosuje sig¢ jako materiat konstrukeyjny
T typ K-2 do budowy maszyn i aparatéw. Sg dob-
rym materiatem antykorozyjnym odpor-
nym na dziatanie stabych kwaséw 1 za-
sad.




c. d. Tabeli 1

Cena zi 12.~—~

—_——— —|
Tkanina szlana nasycona 2ywicg feno-

lowg, krezolowg

|
|
Tloczywa warstwowe termoutwardzalne
otrzymywane przez zwijanie bakelizo-
wanej tkaniny szklanej na gorgco pod
cis$nieniem

Zywica fenolowo-formaldehydowa mody-
fikowana gliptalem

Plyty rezo- |

tekst S piy-
ty bakelito-

wo-tekstylne

szklane

Rury bake-

litowe szkto-

tekstylne
zwijane

Rezolan

przezroczy-
sty (zywica
lana Rezit)

przy niskich wiasnosciach elektrycznych
Wytrzymatosé na zginanie nie mniejsza
niz 800 kG/cm?.

1Stosujos: sig jako materiat elektroizola-
cyjny, konstrukeyjny Rr 700—200 kG/cm?

Typ Nazwa ke Zastosowanie
Grupa Symbol sklad tloczywa (rodzaj zywicy, rodzaj| handlowa formowania
typu napeiniacza) - —
1 2 & 4 5 6
2 FK 1 TB Plyty bakelilowe tekstylne otrzymuje| Plyty bake- Prasowanie Malteriat konstrukcy;_ny elektroizolacyj-
g si¢ przez sprasowanie dwoch lub wiecej| litowe — tek- pod cisSn, w ny do pracy w p9w1etrzu o temperatu-
E warstw tkaniny bawelnianej nasyconej| Stylne A, B lemp. pod- Irze od —60 do +70°C.
o 2ywica fenolowo-aldehydowsa ,krezolowo-| (tekstolit wyzszone)
— aldehydowa, ksylenowo-aldehydowsa lub| elektrotech-
i ich mieszanina. niczny w ar- .
kuszach A, Materiat konstrukcyjny przeznaczony do
2 B) pracy w pomieszczeniach zamknietych
:g tekstolit w przypadkach, gdy wymagana jest duza
- _—— PT wytrzymato$s¢é mechaniczna. Dopuszczalna
X PTK temperatura pracy 120 °C.
[} b
- F+ TB Rury bakelitowo-tekstylne sa warstwo-| Rury bake- Tl Stosuje sie jako materiat konstrukcyjny
] wym tworzywem termoutwardzalnym/|litowo-tek- zastgpujacy metale kolorowe przy pro-
otrzymanym z tkaniny bakelizowanej| stylne praso- dukeji takich wyrobow, jak tulejki to-
> przez prasowanie na gorgco. Rury nada-| wane zyskowe panewki. Wytrzymato$¢ na zgi-
v jace sie do obrébki mechanicznej przez nanie nie mniejsza niz 1000 kG/cm?
5 skrawanie. - == -
% Prety bakelitowo-tekstylne sg tworzy-| Prety bake- —p— Uzywane sg jako_materia! konstrukeyj-
a wem termoutwardzalnym warstwowym| litowo-tek- ny elektroizolacyjny. Rr mnie mniejsza
o przez zwijanie 1 prasowanie tkaniny ba-| stylne niz 890 kG/cm?
F kelizowanej na gorgco. Nadajg sie do
obrobki mechanicznej przez skrawanie. 1 s
Fr + Bs Panewki lozyskowe otrzymuje sie przez| Panewki to- Stccowane sg w przemyS$le maszynowym
sprasowanie w formach na gorgco tka-| zyskowe zamiast stosowanych dotychczas pane-
niny bakelitowej lub jej s$cinkéw. Pa- wek z brazu. Panewki nie wymagaja
miewkl majg rowng i gtadkg powierzch- specjalnego smarowania.
nie.
Fr + B Tkanina bakelizowana prasowana nal Potfabryka- —_,— Poifabrykaty po obrobce mechanicznej
gorgco. ty na kota (nacieciu zebow, przetoczeniu wierica
zebate itp.) stosuje sie jako Kkola zebate do
przenoszenia ruchu obrotowego na wat
rozrzgdczy silnika. Odporno$¢é na obcig-
.E zenie nie mniejsza niz 350 KkG.
§ Fr + B Krazkli bakelitowo-tekstylne otrzymuje| Krazki ba- — = Stosowane sg jako poéifabrykaty do pro-
o sie przez sprasowanie kilku warstw tka-| kelitowo- dukcji cichobieznych kot zebatych, tarcz
o niny nasyconej zywicg ferolowo-formal-| -tekstylne Sciernych, pierscieni sprezynujacych i
c dehydowg typu rezolowego (krazki teks- két napedowych tarczowych.
g tolitowe)
b Tkanina azbestowa nasycora zywicg fe-| Plyty rezo- o Stosuje sie material elektroizolacyjny
£ nolowg leks A (ar- |0 podwyzszonej wytrzymatosel cieplnej
2 hotekstolit) z dobrymi wtasnosciami mechanicznymi
';Z
>
[ 3
2
[
-
0
R

na podkladki i czesci pracujgce, daje
sig obrabia¢ skrawaniem.
—— Elementy elektroizolacyjne w maszy-

nach i aparatach elektrycznych.

Kondensa-
cja w temp.
podwyz. w
formach oto-
wianych lub
szklanych

Surowiec z ktérego wyrabia sie przed-
mioty techniczne i galanteryjne, oprawa
narzedzi, formy itp. Hp 12—15 kG/mm?

Zywica AG-75% roztwér wodny zywicy
fenolowo-formaldehydowej typu rezolo-
wego

Zywica Kkle-
jowa AG

Zywica AG z utwardzaczem (nasycony
|wodny roztwor sulfomosy) stosowany
jest do Kklejenia drewna na zimno.
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