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Samolot TS 11 | Iskra”

We wrzesniu ub.r. zostaly pobite przez polski samolot
szkolno-treningowy, odrzutowy TS 11 ,Iskra” trzy swiatowe
rekordy predkosci (w klasie C-1-d samoloty odrzutowe
o ciezarze 1750 do 3000 kG), a mianowicie:

1. W obwodzie zamknietym 113 kilometrow piiot do$§wiad-
czalny inz. Ablamowicz osiggngl predkos$¢ 715°7 km/godz.

Poprzedni rekord nalezal do pilotki radzieckiej Popowicz,
ktoéra na samolocie odrzutowym szkolno-treningowym kon-

strukcji czechostowackiej L-29 osiggneta predko$¢ 600
km/godz.

2. W obwodzie zamknietyni 500 kilometrow pilot doswiad-
czalny inz. Natkaniec osiggngt predko$¢ 7307 km/godz.

3. Na bazie pomiarowej 18,426 km pilot do$wiadczalny
inz. Natkaniec osiggngl predkos$¢ 839°+7 km/godz.

Poprzedni rekord nalezal do Zwigzku Radzieckiego, wy-
nosit 767 -3 km/godz. i byl ustanowiony na samolocie od-
rzutowym, szkolno-treningowym ,,Jak” 30.

Te osiggniecia w skali $wiatowej jeszcze raz dobitnic wy-
kazaly wysokg jako$¢ polskich samolotéw, szczegolnie szkol-
no-treningowych. Przedstawiciel tej rodziny, samolot ttoko-
wy TS 8 ,Bies” jest rowniez zdobywcg trzech rekordow
Swiatowych.

Samolot odrzutowy coraz bardziej wypiera samoloty z sil-
nikami tlokowymi, coraz wiecej tez trzeba pilotow na sa-
moloty odrzutowe. Stgd rodzi sie my$l, aby tych pilotow
szkoli¢ od razu na samolocie z silnikiem odrzutowym, uni-
kajgc stopnia posredniego — samolotéw ttokowych. Pozwa-
la to znacznie skroéci¢ czas szkolenia i wyrobi¢ u pilota od
poczatku odruchy witasciwe dla sterowania samolotem od-
rzutowym, szczeg6lnie w przypadku, gdy samolot szkolno-
-treningowy ma wyposazenie zgodne co do rodzaju i roz-
mieszczenia w kabinie z samolotem docelowym. Tak wiec
dgzno$¢ do obnizenia kosztéw szkolenia lezy u podstaw
koncepcji szkolnych samolotéw odrzutowych.

Z podanych wyzej warunkéw wynikajg wymagania sta-
wiane samolotom szkolno-treningowym:

— musi byé ekonomiczny, a zatem — tani w produkecji,
tani w obstudze, mie¢ diugi resurs, zuzywaé mato paliwa;

— musi mie¢ prawidlowe wtitasnosci lotne, by¢ tatwy w pi-
lotowaniu, mie¢ niezbyt duzg predko$¢ lgdowania;

— musi posiada¢ wtasnosci lotne zblizone do wtiasnos$ci
samolotu uzytkowego, docelowego, a wiec duzg predkosc
lotu poziomego, duzg predko$é¢ wznoszenia, strome podej-
$cie do lgdowania oraz mozno$¢ wykonywania akrobacji;

— musi mie¢ wyposazenie takie, jak samolot uzytkowy
i w takim samym uktladzie.

Podane wyzej wymagania sg sprzeczne ze sobg, a znale-
zienie kompromisowego rozwigzania nie jest latwe, czego
dowodem jest mata ilo§¢ udanych samolotéw szkolno-tre-
ningowych.

W 1957 roku przed zespolem kierowanym przez doc. Ta-
deusza Soltyka postawiono zadanie skonstruowania odrzuto-
wego samolotu szkolno-treningowego.

Postawione zadanie bylo tym trudniejsze, ze byl to pierw-
szy samolot odrzutowy konstruowany w Polsce, ze zespé6il
nie mial w tym zakresie zadnego doswiadczenia, ze brak
byto tunelu aerodynamicznego duzych predkosci, gdzie
mozna by bylo przeprowadzi¢ potrzebne badania. W takiej

sytuacji o wyniku podjetych prac decydowatly inteligencja
i intuicja konstruktorska poparta giebokg wiedzg.

Przeprowadzona analiza wszystkich podanych wyzej wy-
magan doprowadzila do powstania nastepujgcej koncepcji
rozwigzania:

— cigg silnika okreslono na 1000 kG, ale przejsciowo za-
stosowano silnik o 800 kG ciggu, ktoérego produkcja w po-
trzebnym terminie byla mozliwa,

— umieszczenie silnika pod kadiubem w celu utatwienia
obstugi i umozliwienie przerobki na silnik o wiekszej mocy,

— wyposazenie pogrupowa¢ wedlug rodzaju i zlokalizo-
wa¢é je odrebnie, zapewniajgc latwy i niekolidujgcy dostep
do obstugi oraz latwg przerébke na zmodernizowane wy-
posazenie,

— zapewni¢ mozliwo$¢ wymiany wyposazenia w zalezno-
$ci od zakresu przeprowadzanego biezgcego szkolenia,

— ciezar samolotu rzedu 3000—3400 kG,

— predkos¢ lgdowania okoto 150 km/godz.,

— predko$¢ maksymalna Ma =0,8 i V=800 km/godz.

Dalsza analiza poszczegdélnych parametrow przebiegata
nastepujaco:

dla uzyskania lepszych wtasnosci przy matych predko-
$ciach lotu zdecydowano sie na skrzydio proste, co ze
wzgledu na odsuniecie krytycznej wielkosci Ma pociggneto
za sobg zmniejszenie grubos$ci profilu. Zdecydowano sie wy-
kona¢ skrzydio o grubosci 9% liczgc, ze przy C,=10,2, na
ktéorym odbywa sie lot z predkoscig maksymalng, predkos$¢
krytyczna lezy okolo Ma =0,8. Poézniejsze badania po-
twierdzity stuszno$¢ tego zalozenia, a proby w locie dawaty
predkos¢ Ma = 0,9 bez zauwazalnych anomalii.

W celu uzyskania jak najmniejszej predkos$ci minimalnej
zdecydowano sie zastosowa¢ klapy dwuszczelinowe.

Zagadnienie usterzenia poziomego nasunelo wiele proble-
mow, a miedzy innymi — jak zabezpieczy¢ skutecznosé
usterzenia przy lotach z duzg predkoscig i przy duzych kg-
tach natarcia. Wystgpienie zjawiska kryzysu falowego na
usterzeniu jest bardzo niebezpieczne, a mozliwos¢ jego po-
wstania jest wieksza ze wzgledu na wystepujace zwykle
w locie szybkim zatamania profilu. Zdecydowano sie uste-
rzenie wykona¢ o grubosci 6%, w celu zmniejszenia niebez-
pieczenstwa kryzysu. W tym samym celu nosek steru wy-
sokosci opracowano tak, aby przy niewielkich wychyleniach
uzyska¢ lagodne przej$cie krzywizny.

Jako awaryjne zabezpieczenie skutecznosci usterzeriia na
prototypach zastosowano szybkie przestawianie statecznika
poziomego dwoma silnymi elektrycznymi wciggnikami.

Dla zapewnienia skuteczno$ci usterzenia przy locie na
duzych kgtach natarcia umieszczono je na stateczniku po-
ziomym poza zasiegiem cienia skrzydia.

Jak wykazaly pézniejsze badania w locie, usterzenie po-
ziome jest bardzo skuteczne w zbadanym zakresie do
Ma =0,9. W zwigzku z tym, zamieniono dwa wciggniki ma-
lym weciggnikiem, a przestawianie statecznika wykorzystu-
je sie do wywazania samolotu w locie (zamiast trymera).
Nalezy przy tym zaznaczy¢, zZe przy wpuszczaniu klap nie
ma poirzeby wywazania samolotu.

Zeby uzyska¢ duzg predko$é przy matym ciggu silnika,
zmniejszono do minimum powierzchnie czolowg kadtuba.
Powierzchnia ta okres§lona zostala miejscem zajetym przez
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pilota. W konsekwencji wynikio z tego szeregowe umiesz-
czenie: instruktor za uczniem, za instruktorem — zbiornik
paliwa, za zbiornikiem — silnik.

Decyzja umieszczenia silnika poza strukturg ‘pracujgcg
ograniczyla wymiary tylnej czes$ci kadiuba, ktora wykonana
zostala w ksztalcie eliptycznego stozka z integralnym sta-
tecznikiem pionowym.

Ze wzgledu na opory zwr6cono uwage na oplywowy
ksztalt kadiuba. Za bryle wyjsciowg przyjeto elipsoide,
a potrzebne ksztalty przekrojow dobierano zmieniajgc wy-
ktadniki elips. Eliptyczny stozek czesci tylnej przenika sie
z elipsoidg swg dolng cze$cig, a podstawe jego stanowi wia-
trochron.

Wszystkie przekroje kadiuba
tycznie.

Matematyczne ujecie ksztattu kadiuba pozwolilo unikngé¢
bledow wynikajgcych z rozrysowywania oraz prac traser-
skich i dalo mozno$¢ wyznaczania wspoéirzednych obrysu
z dowolng dokladnoscig

W rozwigzaniach konstrukcyjnych przyjeto zasadg ,,w glab
od obrysu”, wymagajgc wykonania obrysu zewnetrznego
z dokladnoscig 0,5 mm.

Obnizenie kosztéw wytwarzania starano sie uzyskaé¢ na
drodze prostoty rozwigzan konstrukcyjnych oraz zwieksze-
nia frontu robo6t. To doprowadzilo do konstruowania zespo-
tami, zlozenie ktérych w cato$¢ daje komplelny samolot.

W wyniku intensywnych prac zespotu. konstruktorskiego,
technologéw i warsztatowcow w lutym 1960 roku zostat
oblatany protolyp, czyli narodzil sie pierwszy polski odrzu-
towiec TS 11 ,,Iskra” o podanych nizej ksztattach i osiggach.

Fakt, ze samolot ten zostal stworzony w przeciggu dwoch
lat, jest sukcesem w skali nie tylko krajowe] i dobrze Swiad-
czy o potencjale polskiego lotnictwa.

byty wyznaczane anali-

Dane techniczne

Rozpietose . s = o o5 e W0m

Diugos$é .. .+ = =« % = = @ 1llm

Wysokose . . 3,30 m

Wspo . - [+7
spotczynnik przecigzenia . ) =4

Ciezar maks. w locie 3400 kG

Predkos¢ maksymalna . 800 km/godz.

Pulap 12 000 m

Opis konstrukeji
Skrzydlo tgczy sie z kadlubem za pomocg czterech sworz-
ni rozpreinych. Okucia dizwigaréow skrzydlowych sg stalo-
we, przechodzgce w pasy. Pasy stalowe dzwigara glownego
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Rys. 1. Widok 3/4 ,Iskry”
(fot. J. Sitkowsktl)

siegaja do polowy rozpietosci. Dzwigar przedni, wykonany
jako bez$ciankowy (z rozpoérkami), rozprowadza sily na po-
krycie na diugosci komory podwozia. Scianka tylnego dzwi-
gara stanowi zamkniecie kesonu. Keson, wykonany z gru-
bych blach duralowych, stanowi strukture pracujgcg skrzy-
dia. Blachy sg usztywnione prasowanymi podiuzniczkami
omegowego ksztaltu. Prawie na calej diugosci skrzydia ke-
son stanowi integralny zbiornik paliwa. Uszczelnienie zbior-
nika uzyskuje sie przez pokrywanie uszczelniaczem czesci
przed nitowaniem oraz przez uszczelnienie zbiornika od
wewngtrz. Dla umozliwienia wykonania uszczelnienia i kon-
troli oraz poprawek w czasie eksploatacji przewidziano
okrggtle, pracujgce wzierniki na dolnej powierzchni skrzy-
dia w kazdym przelocie miedzy zebrami.

Przy nasadzie skrzydia przed tylnym dzwigarem, w ke-
sonie znajduje sie wyciecie na pomieszczenie goleni podwo-
zia wraz z weciggnikiem i zamkami. Miedzy $ciankg dzwi-
gara i Sciankg zamykajgcg kescn znajduje sie okucie, na
ktérym mocuje sie podwozie.

Poza tylnym dzwigarem skrzydia umieszczono wszystkie
napedy i urzgdzenia wymagajgce dostepu do ich obstugi,
co uniemozliwia zaprzegniecie tej czesci skrzydia do pracy.
Znajdujg sie tu tukowe prowadnice klap oraz konsole lotek.
Dwuszczelinowe klapy odsuwajac sie do tylu mogg ustawiac
sie w dwu potozeniach: 15°— do startu i 30°— do lgdowa-
nia. Lotka bezszczelinowa wywazona statycznie i dyna-

micznie ma tylng krawedz tepo zakonczong. W potowie roz-
pietosci skrzydia jest hamulec aerodynamiczny typu piotko-
wego. Dla zapobiegniecia przenoszeniu sie zaburzen od ha-
mulcéow i klap na lotki, na obu powierzchniach skrzydia

1-86/6e 0%

Rys. 2. Samolot w trzech rzutach
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znajdujg sie grzebienie Kkierujgce przeplywem. W dolnym
grzebieniu, w tylnej cze¢$ci wykonanej z dielektryku miesci
sie antena wysokos$ciomierza. Na koncu kesonu zamocowa-
ny jest wysiegnik z ciezarem przeciwflatterowym. Na kon-
cu wysiegnika lewego skrzydla znajduje sie nadajnik pred-
kosSciomierza. Zakonczenie skrzydia stanowi owieweck, na
ktéorym zamocowane sg $wiatla pozycyjne.

Zgodnie z przyjetymi zalozeniami w dazeniu do obnizenia
kosztéw wytwarzania, skrzydlo zostalo podzielone na kilka
zespoldéw. Powloka gorna i dolna oraz $cianka tylna (dzawi-
gara) tworzg keson. Do kesonu dolgcza sie goérna tylna
i dolna tylna cze$¢ skrzydia. Podana kolejno$¢ lgczenia ze
sobg zespolow zapewnia wzglednie dobry dostep do nito-
wania, co przy skrzydle o tak malej wysokosci zeber ma
decydujgce znaczenie.

Golen zamocowanego na skrzydle podwozia stanowi amor-
tyzator oleopneumatyczny, wolnonos$ny. Goérna czes¢ amor-
tyzatora zakonczona jest tulejg i nalozona na 0s$. O$ stanowi
cze$¢ okucia podwoziowego w skrzydle. Zastrzal w pilasz-
czyznie prostopadiej do plaszczyzny symetrii samolotu przy
wypuszczonym podwoziu przechodzi poza martwy punkt.
Stanowi to zabezpieczenie przed zlozeniem sie podwozia
w przypadku niezadziatania zamku w weciggniku. Kola nis-
kiego cis$nienia, dostosowane do lgdowania na lotniskach
trawiastych, zaopatrzone sg w hamulce jednotarczowe
z Klockami ze spiekOw ceramicznych, dociskanymi hydrau-
licznie. W stanie zlozonym golen podwozia chowa sie w wy-
kroju skrzydia, a kolo przylega do dolnej powierzchni
skrzydla, chowajgc sie za kanalem wlolowym w obrysie
owiewka, stanowigcego przediuzenie wlotu.

Kadlub wilasciwy skiada sie z cze$ci kabinowe] mieszczg-
cej zaloge, czesci Srodkowej i czesci tylnej. Czes¢ kabinowa
stanowi wann¢ o eliptycznym przekroju, obhramowang sil-
nymi burtami. W polowie diugosci kabiny burty sg spiete
poprzeczkg zapobiegajgcg ich rozejsciu sie pod wplywem
nadcisnienia 0,3 atn w lotach na duzej wysokosci. Na dnie
wanny wzdiuz kabiny biegng dwie $cianki, ktore tworzg
postawe dla mocowania prowadnic foteli katapultowych,
ukladu sterowania oraz podiog. W przypadku lgdowania
przymusowcgo samolot laduje ,na brzuchu”, a Scianki sta-
nowig elementy przyjmujgce obcigzenie tak, ze uszkodzeniu
ulegajg tylko dolne blachy kadluba.

TI-86/69 &-g

Cze$¢ kabinowa konczy sie hermectyczng wregg oddzicla-
jacg jg od czesci srodkowej. Cze$¢ $rodkowg kadliuba sta-
nowi beben o przekroju o6semkowym, wypelniony zbiorni-
kiem gumowym na paliwo. Zbiornik spoczywa na przecho-
dzgcym przez beben kanale wlotowym. Kanaly idace od
chwytow przebijajg Sciany boczne dolnej cze$ci bebna, we-
wnatrz 1gcza sie ze sobg, przechodzgc w przekroj kolowy,
a wylot ich znajduje sie w tylnej wredze bg¢bna naprze-
ciw wlotu silnika. W tylnej cze$ci bebna, pod kanatem,
znajduje sie zbiorniczek wyrownaweczy instalacji paliwowej.
W goérnej czesSci bebna znajduje sie wziernik pracujacy,
umozliwiajacy wilozenie zbiorniko6w do wnetrza. W pgkry-
wie wziernika znajduje sie wzierniczek do wlewu paliwa.
Sciany bebna sg usztywnione omegéwkami i wylozone pian-
kg dla zabezpieczenia zbiornika gumowego przed przecie-
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raniem sie. Przez beben przechodzg kadlubowe cze$ci dZwi-
garow. Przedni przechodzi przy wredze hermetycznej. Jest
to prosta belka stalowa z okuciami, frezowana z jednego
odcinka materiatu. Dzwigar tylny przebiega w polowie diu-
gosci bebna i aby nie przebi¢ kanalu powietrznego — prze-
kracza go lukiem. Dla opanowania niestatecznosci skretnej
dzwigar ten wykonano jako rure skiladajgcg sie z dwoch
belek dwuteowych, skreconych s$rubami. Sity poprzeczae
z dzwigaréw przenoszg sie na obejmujgce je podwodjne
wregi za pomocg S$rub.

Wrega zamykajgca beben stanowi w cze$ci dolnej zakon-
czenie kadluba, gdyz od niej zaczyna sie komora silnikowa,
natomiast w czesci gornej stanowi przegrode miedzy czeScig
zbiornikowg i komorami w tylnej czesci kadluba.

Tylna cze$¢ kadluba jest rurg stozkowg eliptycznego prze-
kroju z blachy wzmocnionej omegéwkami oraz wregami
zetowego przekroju. W goérnej czesci, przy nasadzie znaj-
dujag sie dwa wzierniki pracujgce. Przedni wziernik umozli-
wia dostep do komory, gdzie znajduje sie zbiornik instala-
cji hydraulicznej, a drugi do komory, gdzie mieszczg sie
butle instalacji pneumatycznej i tlenowej. Inne wzierniki
umozliwiajg dostep do mechanizméw sterowania oraz dzwig-
nika przestawiania statecznika poziomego. Do tylnej czesci
kadiuba mocuje sie loze oraz ostony silnika.

Statecznik pionowy kadluba stanowi integralng cze$¢ ka-
dluba. Od spodu kadiub w czesci koncowej posiada nie-
amortyzowany zderzak, ktorego zadaniem jest zabezpiecze-
nie kadiuba w przypadku podejscia do ladowania na zbyt
duzym kacie natarcia.

Do wezlow przedniej wregi kabinowej umocowana jest
rama kolka przedniego oraz kratownica, na ktérej mocowa-
ne jest wyposazenie radionawigacyjne i specjalne. Kratow-
nica ta, mocowana na cztery sworznie, jest latwo wymie-
nialna. Réwniez znajdujgce sie na niej wyposazenie jest
latwe do demontowania. Cato$¢ pokryta jest ostong dielek-
tryczng, mocowang na cztery zamki butelkowe latwe do
odpinania. Oslona odsuwa sie do przodu po prowadnicy.
Dla wykonywania najczeS$ciej powtarzalnych czynnosci, na
przykiad odigczanie akumulatora, ostona posiada wzierniki
obstugowe.

Ko6tko przednie osadzone jest w wahaczu widelcowym
z amortyzatorem oleopnecumatycznym o podwojnej charak-

Rys. 6. Struktura kadluba: 1 — wrega, 2 — Scianki podiuzne
czesct kabinowej; 3 — burty kabiny; 4 — belka poprzeczna lacza-
ca burty; 5 — prowadnice przedniego fotela; 6 -— prowacnice tyl-
rego fotela; 7 — wrega zamykajgca kabine; § — skrzyvnlka wyjscia
napgdow; 9 — tunel powietrza doprowadzajacy powietrze do
silnika: 10 — wrega konczaca tving czes¢ kadiuba: 11 — dzwigar
przedni; 12 — dzwigar tylny; 13 — denko kadiuba wraz z prze-

groda ogniowg

terystyce. Kolko jest niesterowane, obracalne o 360°, za-
opatrzone w tlumik drgan bocznych (shimmy). Koétko w po-
lozeniu neutralnym (do chowania) blokowane jest zatrzas-
kiemi sprezynowym dzialajgcym po zdjeciu obcigzenia
z kola.

Produkcyjnie kadlub podziclony jest na dwie polowki
przez przeciecie plaszczyzng symetrii. Wykonanie potowek
jest tatwe dzieki dobremu dostepowi z obu siron. Potowki
wyposaza sie w instalacje elektryczne, hydrauliczne, pneu-
matyczne, sterowanie itp. Instalowanie wyposaZenia w te]j
fazie produkcyjnej jest bardzo tatwe. Wyposazone polowki
sklada sie w przyrzgdzie i wykonuje ich lgczenie szwem
podiuznym oraz polgczeniem wreg ze sobg. Dostep do wy-
konania tych prac w czesci rurowej — przez wzierniki. Fo
polaczeniu struktury uzupelnia sie brakujace ‘wyposazenie



samolotu, ktorego obecno$¢ utrudniatlaby wykonanie volg-
czenia.

Przy lgczeniu kadtuba lgczy sie rownocze$nie polowki sta-
tecznika pionowego w calo$¢. Na stateczniku mocowany
jest ster kierunkowy wywazony masowo i dynamicznie,
z podwojng krawedzig spltywu. Zakonczenie statecznika sta-
nowi owiewek dielektiryczny. pod ktorym mieSci sie antena
radiowa.

Na stateczniku pionowym zawieszony jest statecznik po-
ziomy za pomocg dwoch okué. Trzeci punkt podparcia
w przedniej czeSci statecznika poziomego stanowi dzwignik,
ktory zmieniajgc swg dilugos¢ zmienia kgt natarcia sta-
tecznika. Z powodu bardzo matej grubosci profili statecz-
nikow rozstawienie okué¢ jest mate, w wyniku czego wyste-
puja duze sily. Z tego powodu najciezej pracujgca cze$é
srodkowa statecznika wykonana zostala jako bardzo sztyw-
ne, frezowane zebro. W celu zmnieiszenia mozliwos$ci drgan
usterzenia poziomego w plaszcezyznie XY przednia jego
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Rys 7. Dzwigar tylny: 1 — poléwki dzwigara; 2 — Sruby ljczgce;
3 — S$ruby 1gczace z kadiubem

cze$é, poruszana dzwignikiem, prowadzona jest w prowad-
nicach. Statecznik posiada wysuniete do przodu przeciw-
wagi flatterowe. Na stateczniku zawieszony jest ster wyso-
kosci skladajgcy sie z dwoch polowek. Ster wywazony jest
masowo i dynamicznie, posiada rozdwojong krawedz splywu.

Statecznik poziomy wykonuje sie w dwodch potéwkach:
goérnej i dolnej. Pokrycie poléwek usztywnione jest ome-
goéwkami. Poléwki po zigczeniu ze sobg S$cianki przedniej
i tylnej tworzg keson pracujgcy na-zginanie i skrecanie.
Polowki powigzane sg ze sobg za pomocg wkrecanych od
zewnagtrz Srubo-rozporek. Zabezpieczajg one od rozejs$cia sie
pokry¢ przy gieciu i przy obcigzeniach aerodynamicznych.

Zespol napedowy samolotu mogg stanowi¢ silniki o cig-
gu od 800 do 1009 kG. Zesp6l miesci sie w zakonczeniu eli-
psoidy kadlubowej poza wregg zamykajgcg beben. Eoze sil-
nika jest kratownicg przestrzenng, zamocowang na tylaej
czeSci kadluba czterema sworzniami. Foze trzyma silnik
w dwoch punktach bliskich $Srodka ciezkosci. Dodatkowo
silnik umocowany jest w dwoéch punktach w czesci tylnej.
Silnik ostoniety jest zastong tworzgca eliptyczne zakoncze-
nie kadluba. Tylna cze$¢ ostony skrzynkowej budowy moco-
wana jest do kadluba wkretami. Cze$é¢ tylna z bebnem po-
lgczona jest za pomocg czeSci spodniej. Polgczenie to jest
elastyczne w celu wyeliminowania oston z pracy przy ugi-
naniu sie tylnej czesSci kadluba. Ostony boczne sg latwo
odejmowalne i dajg dostep do wszystkich zespolow wyma-
gajgcych obstugi. Na wysoko$ci komory spalania w tylnej
ostonie umieszczone sg chwyty powietrza, ktére wprowadzo-
ne pod ostone przeplywa woko6t silnika, tworzgc warstwe
izolujgcg kadiub i ostony. Zakonczenie ostony jest wyko-
nane ze stali nierdzewnej i ustawione wzgledem wylotu
silnika w taki sposob, ze wylatujgce gazy dziataja injekto-
rowo i zwiekszajg intensywno$¢ przeplywu powietrza chio-
dzgcego.

Paliwo mie$ci sie w gumowym zbiorniku w bebnie ka-
dtuba oraz w skrzydlach. Napelnianie odbywa sie przez
wlew zbiornika kadiubowego. Pobér paliwa odbywa sie za
pomocy pompy ze zbiornika wyréwnawczego. Zbiornik wy-
rownawczy posiada zawory, ktore w locie normalnym prze-
puszczajg paliwo ze zbiornika do skrzydel, a w locie odwro-
conym odcinajg polgczenie. Wtedy pompa pobicra paliwo
ze zbiornika wyréwnawczego, ktéory zmniejsza swg obietosé
dzieki elastycznogci. Zapobiega to dostaniu sie powietrza
do pompy, a stamtgd do rozpylaczy. W locie na duzych
wysokos$ciach wystepuje wydzielanie sic z paliwa powietrza,
ktére moze spowodowaé gasniecie silnika. Zapobiega temu

umieszczony przed pompg paliwa chwytacz powietrza oproz-
niany stale przez injektor, wykorzystujgcy wysokie ci$nie-
nie paliwa za pompg. Strumien paliwa poprzez injektor
uchodzi do zbiornika kadlubowego, gdzie porwane powie-
trze wydziela sie i uchodzi przez odpowietrzenie.

Pomiar ilo$ci paliwa odbywa sie za pomocg paliwomierza
plywakowego oraz przeplywomierza. Przeplywomierz odli-
cza zuzyte paliwo od ustawionej sumy zatankowania.

Silnik posiada wtlasng, niezalezng instalacje olejowa.

Sterowanie zdwojone (dwuster) wykonane jest w postaci
drgzka sterowego i pedaldow na rownoleglowodzie. Dtugose
pedatow jest regulowana pokretlem. Uklad sterowania
sztywny, skilada sie z popychaczy i dzwigien w konsolach.
Dzwignie i konsole sg lane z elektronu, popychacze sg du-
ralowe. Drazek sterowy oraz pedaly stanowig tatwe do de-
montowania zespoly, mocowane do S$cian pionowych czesci
kabinowej za pomocg kilku wkretow. Uklady sterowania
sterami wysokoS$ci i kierunku zaopatrzone sg w ttumiki za-
pobiegajgce zbyt brutalnemu sterowaniu przez ucznia.
Wszystkie trzy uklady posiadajg sprezynowe symulatory sil,
a sterowanie wysoko$cig posiada uklad masowy, dajacy po-
zgdany gradient sily w funkcji przecigzenia.

W ukiad sterowania lotkami wilgczone sg wzmacniacze
hydrauliczne, zmniejszajace czterokrotnie sily na drazku
sterowym. W przypadku spadku ci$nienia instalacji hydrau-
licznej wzmacniacz sie wylgcza i sterowanie odbywa sie
bezposrednio mechanicznie. Wzmacniacz moze by¢ wigczany
i wylgczany przez pilota.

Cze$¢ kabinowa kadluba zawiera stanowiska zalogi:
przednie pilota-ucznia, tylne — instruktora. Stanowiska za-
opatrzone sg w katapultowane fotele, instalacje tlenowe
oraz instalacje do podigczania kostiumow przeciwprzecigzie-
niowych.

Kazde stanowisko posiada tablice z kompletem przyrzg-
dow do lotow bez widocznosci oraz komplet dzwigien i za-
worow do obstugi wszystkich instalacji na samolocie.

Stanowisko instruktora jest uprzywilejowane, tak ze
w przypadku popelnienia przez ucznia bledu w obstudze
instalacji, na przyktad wypuszczenia klap w niewlasciwym
momencie, instruktor moze skorygowaé¢ blagd ucznia.

Kabinowa cze$¢ kadluba jest hermetyzowana i klimatyzo-
wana.

W przedniej cze$ci kabiny znajduje sie wiatrochron, a re-
szta jest nakryta ruchomga oslong. Pracujgcg cze$¢ oslony
stanowirama lana z elektronu. Rama w przekroju rurowym
przenosi obcigzenie wynikajgce z nadci$nienia w kabinie.
Na frezowanej do ksztaltu ramie mocuje sie pokrycie ze
szkla organicznego. Rama w czesSci tylnej ma haki, ktorymi
trzyma sie ukladu napedu ostony. Do wsiadania i wysiada-

& 0o zbiornika gtownego

8

Rys. 8. Zespol ssgcy: 1 — korpus zaworu; 2 — grzybek zaworu;

3 — rura do pobierania paliwa w czasie lotu plecowego; 4 — rura

odprowadzajgca paliwo do oddzielacza; 5 — miski komory;

6 —- przegroda; 7 — ejektor; 8 — pompa; 9 — zespét mocujacy;

10 — zbiornik opadowy; 11 — zbiornik giéwny; 12 — zawor
zwrotny

nia ostona — po otwarciu zamkoéw — unosi sie w gore

dzieki dzialaniu hydroakumulatora. Do sterowania ostong
stuzg dzwignie na lewej burcie obu kabin oraz rgczka do-
stepna z zewngtrz. Ruch dzwigni do przodu powoduje za-
dzialanie dzwignika hydraulicznego, ktéry przezwycieza
dziatanie hydroakumulatora i dociska ostone do burty. W tym
polozeniu ostony mozliwy staje sie dalszy ruch dzwigni do
przodu. Ruch ten powoduje wejscie o§miu hakow zamkow
zamocowanych pod burtg w oczka ostony oraz zablokowa-
nie hakow. Po zamknieciu ostony moze nastgpi¢ zaherme-
tyzowanie kabiny za pomocg weza gumowego, znajdujgce-
go sie miedzy burtg i oslong.

W przypadku awarii i konieczno$ci katapultowania sie
zatogi ostona zostaje zrzucona. W tym celu nalezy zwolni¢
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zamki, a nadci$nienie w kabinie odepchnie ostone, ktora zo-

stanie porwana przez napoér powietrza. Ten ruch ostony
wzgledem kadluba powoduje wysuniecie sie hakow z me-
chanizmu napedu i ostona przelatuje nad usterzeniem.

Otwarcie zamkow ostony pod obcigzeniem wymaga duze-
go wysitku pilota, dlatego wprowadzono mechanizm awa-
ryjnego zrzutu, ktory dziata energig napietej sprezyny. Me-
chanizm ten potgczony jest z mechanizmem uruchamiania
fotela wystrzeliwanego i dziata w pierwszej fazie ruchu za-
stonki. Odrzucona ostona odbezpiecza pironabdj, umozliwia-
jac odstrzal fotela. W przypadku niezadzialania mechaniz-
mu awaryjnego zrzutu, pilot moze odrzuci¢ ostone, otwie-
rajac ja ruchem dzwigni do siebie. Gdyby zrzut ostony sie
nie udal, konstrukcja jej umozliwia katapultowanie sie
przez szktlo.

Ogrzewanie kabiny odbywa sie¢ powietrzem pobieranym
ze sprezarki silnika. Cze$¢ cieplego powietrza omywa szy-
by, zapobiegajgc ich oszranianiu sie na duzych wysokos-
ciach.

Szyba wiatrochronu jest zabezpicczona przeciw obhlodze-
niu przez opryskiwanie z zewnagtrz spirytusem.

Poza wyze] wymicnionym wyposazeniem samolot posiada
jeszcze szereg instalacji.

Glowng instalacja energetyczng jest instalacja hydraulicz-
na, pracujgca pod ci$nicniem 100—140 atn. Stuzy ona do:

— weciggania i wypuszczania podwozia,

— uruchamiania klap,

— uruchamiania hamulcéw aerodynamicznych,
— uruchamiania wzmacniacza lotek,

— hamowania kot,

— zamykania oston kabiny.

Instalacja hydrauliczna skiada sie ze zbiornika zasilajgce-
go instalacje w kazdym potozeniu samolotu, napedzanej
przez silnik pompy z automatycznym regulatorem ci$nienia,
akumulatorow cisnien, sitownikéw, drobnej armatury i prze-
wodow. Sitowniki klap i hamulcéw aerodynamicznych po-
bicrajg cnergi¢ z przewodu za posrednictwem synchroniza-
torow zapewniajgcych jednakowe ruchy czeSci prawych
i lewych, niezaleznie od chwilowych réznic oporéw ruchu.

W przypadku awarii instalacji hydraulicznej, niektore
czynno$ci mogg by¢ wykonywane awaryjnie za pomocg
instalacji powietrznej. Instalacja ta zasilana jest z zasobni-
kow powietrza sprezonego o ci$nieniu do 150 atn. Przewody
powietrzne instalacji awaryjnej dochodzg do silownikow
hydraulicznych i sg do nich podigczone za pomocg tak zwa-
nych zawor6w przerzutowych, otwierajacych sie, gdy
w instalacji hydraulicznej brak ci$nienia. Awaryjnie mozna:
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Rys. 9. Widok
pokladowe

na tablice
(fet. Z. Naj-
decki)

— otworzy¢ podwozie,
— wypusci¢ klapy,
— uzywa¢ hamulcow kot,

Instalacja powietrzna stuzy do:

— uszczelniania kabiny,

— sterowania ukitadem hydraulicznym hamowania kot,
— spryskiwania wiatrochronu cieczg odladzajgcs,

— zasilania ubioréow przeciwprzecigzeniowych.

Sterowanie instalacjg hydrauliczng odbywa sie elektrycz-
nie za pomocag zaworéw elektrohydraulicznych. Rozwigzanie
takie pozwala w duzej mierze unikng¢ wprowadzania insta-
lacji hydraulicznej do kabiny i sterowa¢ nig zdalnie prze-
tgcznikami elektrycznymi. Sterowanie elektryczne pozwala
rowniez na korekcje czynno$ci ucznia przez instruktora.

Sterowanie instalacjg hydrauliczng jest jedng z funkcji
instalacji elektrycznej, ktora stuzy poza tym do zasilania:

— o$wietlenia kabiny, $§wiatel pozycyjnych,
do lgdowania i kolowania,

— przyrzadow poktadowych,

— urzgdzen radio-nawigacyjnych,

reflektorow
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Ryu. 10. Zbiornik hydrauliczny: 1 wlew z filtrem; 2 — miernik po-

ziomu oleju; 3 — Kkoncowka odpowietrzenia; 4 — obrotowa Kkon-

cowka pobierania cieczy w dowolnym pofozeniu samolotu; 5 — kon-

cowka odprowadza)gca clecz do instalacji; 6 — rura cieczy
powrotnej



— sygnalizalorow potozen klap, podwozia, pozaru itp.,
— dzwignika przestawiania statecznika,

— rozruchu silnika,

— zasilania telefonu poktadowego.

Zrodiem encrgii elektrycznej jest prgdorozrusznik o mo-
cy 3 kW oraz akumulator o pojemno$ci 28 Ah. Rozruch sil-
nika moze odbywaé¢ sie z akumulatora lotniskowego lub
wlasnego.

Z braku obowigzujgcych w Polsce przepiséw powstato
zagadnienie, wedlug jakich przepiséw ma by¢ samolot bu-
dowany. Jako obowigzujgce przyjeto przepisy miedzynaro-
dowe, uzupelnione w niektérych przypadkach przepisami
specjalnymi.

Spelnienie wymagan wytrzymato$ciowych podlega spraw-
dzeniu za pomocg prob statycznych. W przypadku ,,Iskry”
probom statycznym przypadia rola nie tylko udokumento-
wania dostatecznej wytrzymatosci, ale byly one $rodkiem
na dopracowanie konstrukcji. Aby uzyska¢ minimalny cie-
zar konstrukcji przyjmowano wymiary wynikajgce z obli-
czen wytrzymatosciowych, $ciSle wediug wymagan przepi-
sOw. Wobec ztozonosci struktury i koniecznosci robienia za-
lozen upraszczajgcych, obliczenia sg obarczone bledem na
plus lub minus. Bledy na minus ujawniajg sie podczas prob
statycznych najcze$ciej przez odksztalcenia plastyczne naj-
stabszych elementéw. Elementy te byly wzmacniane i stop-
niowo zwiekszano wytrzymato$¢ ptatowca, az do wielkoS$ci
wymaganych przepisami. Takie sukcesywne dopracowywa-
nie' zlozonych konstrukcji jest normalnie stosowanym spo-
sobem przez najpowazniejsze zaklady lotnicze i ,,ujemne”
wyniki prob nie sg, jak to niektorzy sgdzg, dowodem niepo-
wodzenia czy nieudolnosci obliczeniowcéw i konstrukto-
row.

Ogo6tem przeprowadzono:

— 64 proby z wynikiem pozytywnym od razu,
— 18 prob z wynikiem pozytywnym po wzmocnieniach.

Przeprowadzone byly réwniez proby dynamiczne na mto-
cie z bebnem podwozia gléwnego, majgce na celu okresle-
nie i dobor charakterystyki amortyzatora, okreslenie mak-
symalnych dopuszczalnych obcigzen oraz trwalto$ci hamul-
coOw.

Na podstawie prob statycznych samolot zostal dopuszczo-
ny do prob w locie. Mialy one na celu:

— sprawdzenie, czy osiggi samolotu odpowiadajg wyma-
ganiom warunkoéw technicznych,
sprawdzenie wtitasnosci lotnych takich, jak statecznos¢,
sterowno$¢, prawidlowo$¢ wykonywania akrobacji itp. oraz
pomierzenie odpowiednich parametrow,

— przeprowadzenie wstepnej eksploatacji oraz zebranie
danych z zakresu pilotazu i obstugi samolotu,

— dopracowanie usterek ujawniajgcych sie zwykle w po-
czatkach uzytkowania.

Sprawdzenie osiggéw wykazalo ich zgodno$¢ z obliczenia-
mi, jakkolwiek doszlo sporo wyposazenia, ktérego zabudo-
wy nie przewidywano poczgtkowo.

Badanie wtasnosci lotnych dalo wynik pozytywny, wyka-
zujgc calkowitg prawidlowo$¢ zachowania sie w powietrzu.

Watpliwos¢ budzily tylko sily na drazku sterowym odpo-
wiadajgce samolotowi mysliwskiemu, co niektérzy uwazali
za niewlasciwe w samolocie szkolnym. W zwigzku z tym zo-
staly wprowadzone pewne zmiany w ukladzie sterowania,

— dodano wywazenie masowe ukladu sterowania sterem
wysokosci w celu zwiekszenia gradientu sity na drgzku
w funkcji przecigzenia,

— dodano w ukladzie sterowania wysokos$ci i kierunku
tlumiki zapobiegajgce zbyt brutalnemu sterowaniu przez
ucznia,

— dodano symulatory sit zwiekszajgce sily w ukladach
sterowania w funkcji wychylenia zgodnie z przepisami.

Sprawa wielko$ci sit jest nadal otwarta, poniewaz odczu-
cia pilotéw nie pokrywaja sie z wymaganiami przepisow.

Uzytkowanie samolotu w okresie préb w locie nie stwa-
rzato specjalnych trudnosci. Usterek byio niewiele i datly
sie stosunkowo szybko usungé. Najpowazniejszg usterkg by-
to ga$niecie silnika na duzych wysokoéciach. Ustalono, ze
gasniecie nastepuje w wyniku gromadzenia sie banieczek
powietrza w zalamaniach przewodu paliwowego, gdzie
w wyniku spadku ci$nienia na duzych wysokosciach tworzyt
sie bagbel przerywajacy doplyw paliwa do silnika. Usterka
ta zostala usunieta przez zabudowe przed pompa paliwowg
separatorka baniek i injektorowego odsysacza powietrza.

Proby w locie obejmowaty rowniez zbadanie, czy wyste-
puje zjawisko drgan samowzbudnych, czyli flatteru. Zja-
wisko drgan samowzbudnych jest bardzo skomplikowane
i, Iskra” jest pierwszym w Polsce samolotem przebadanym
pod tym wzgledem wszystkimi dostepnymi metodami.

Rachunkowo okreslono warunki powstawania najprost-
szych postaci drgan samowzbudnych skrzydia i usterzenia
poziomego. Dobrano masy usuwajgce mozliwo$¢ wystgpie-
nia tych drgan. Wykonany samolot poddano badaniom re-
zonansowym. Impulsami od kilku do 60 Hz wzbudzano
drgania samolotu i mierzono rozklady amplitud na skrzy-
dtach i usterzeniu przy poszczegélnych czestotliwo$ciach.
Przeprowadzono analizy rachunkowe mozliwos$ci powstawa-
nia drgan moggacych sie nawzajem pobudza¢. Mozliwosci ta-
kich nie stwierdzono. Te bardzo Zmudne przeliczenia pro-
wadzone byly poczatkowo na maszynach zwyktlych, a na-
stepnie na elektronowych wedlug opracowanego programu.

Préby w locie przeprowadzano ostroznie, rejestrujgc za
pomocg oscyloskopu drgania poszczegélnych punktow skrzy-
del i usterzenia. Dla unikniecia niebezpieczenstwa wystg-
pienia zjawiska narastania drgan samowzbudnych starano
sie je wywota¢ sztucznie przy mniejszej predkosci za pomo-
cg wzbudnikow, przechodzgc w czasie lotu caly zakres nie-
bezpiecznych drgan. W przypadku wystgpienia drgan, wyga-
szenie wzbudzenia spowodowaloby wyttumienie tych drgan,
a jednocze$nie pojawienie sie drgan zasygnalizowaloby nie-
bezpieczenstwo ich wystgpienia przy wiekszej predkosci.
Proby przeprowadzono zwiekszajgc predko$é¢ lotu poczgtko-
wo co 20 km/godz., a potem co 10 i 5 km/godz. Po kazdym
locie badano zapisy oscylografu. Pojawienie sie drgan
o amplitudzie kilku milimetrow bylo wykrywane, analizo-
wane i przedsiebrano $rodki usuwajgce te drgania. W ten
spos6b sprawdzono samolot do predkosci wystarczajgcych
do eksploatacji.

PRZYPOMINAMY!

Czas odnowic¢ prenumerate
w»lechniki Lotniczej”

na Il kwartat 1965 r.
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Dr inz. STEFAN SZCZECINSKI

Rozruch lotniczych silnikéw turbinowych

Szybki i niezawodny rozruch silnika stanowi jeden z pod-
stawowych warunkow gotowosci bojowej samolotu. Taki
wlasnie rozruch jest szczegdlnie pozgdany w samolotach
startujgcych z pokladow lotniskowcoéw, lotnisk przeznaczo-
nych dla samolotow przechwytujgcych, a nawet lotnisk
pasazerskich o duzej ilosci startéw i ladowan w krotkich
odcinkach czasu.

Rozruch silnika obejmuje wszystkie procesy zwiazane
z uruchomieniem silnika, to jest z przejSciem od stanu spo-
czynku wirnika do osiggniecia predkosci obrotowej biegu
luzem. Poszczegoblne urzadzenia rozruchowe, jak rozrusznik,
rozruchowy uktad paliwowy itd. sg uruchamiane i wytgcza-
ne wedlug uprzednio opracowanego (dla danego typu sil-
nika) programu. Rozruch silnika wspolczesnego samolotu
musi by¢ niezawodny w kazdych warunkach klimatycz-
nych, zaréwno podczas przygotowania do startu z lotniska,
jak i podczas lotu samolotu w przypadku zgaSniecia lub
wylaczenia silnika w powietrzu.

Praca silnika turbinowego bez udzialu rozrusznika jest
mozliwa po osiggnieciu takiej predkosci obrotowej wirnika,
przy ktorej moc rozwijana przez turbine zréwnowazy moc
pobierang przez sprezarke, agregaty oraz opory tarcia
(a takze w przypadku turbinowych silnikow §miglowych —
mocy pobieranej przez $miglo). Temperatura gazéw przeply-
wajgcych przez turbine nie moze przewyzsza¢ pewnej do-
puszczalnej w tych warunkach wartosci.

Jednakze predko$¢ obrotowg biegu luzem dobiera sie
wyzsza niz wynikaloby z powyzszego. Dobiera sie jg
mianowicie dla warunkéw zapewniajacych latwe i szybkie
osiggniecie maksymalnego ciggu lub mocy silnika oraz
zapewniajacych stateczng wspélprace silnika z ukladem
paliwowym.

Moc konieczna i rozporzadzalna

W warunkach ustalonej pracy silnika moc rozwilana
przez turbine réwnowazona jest mocg pobierang przez
sprezarke, agregaty oraz (w turbinowych silnikach $miglo-
wych) przez §miglo. Moc rozwijana przez turbine regulowa-

na jest temperaturag gazéw przeplywajgcych przez nig.
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Podczas rozruchu silnika, w celu podwyzszenia mocy tur-
biny przy niewielkich predkosSciach obrotowych wirnika,
dopuszcza sie wyzsze temperatury gazéw o 100—150°C od
maksymalnie dopuszczalnych w warunkach ustalonej pracy
silnika. Na rys. 1 pokazano wykresy mocy koniecznej N,
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pobieranej przez sprezarke i agregaty wspoliczesnego turbi-
nowego silnika odrzutowego éredmggo €13gu, mocy rozpo-
rzadzalnej Ny rozwijanej przez turbine oraz wy}gres zmiany
temperatury gazéw podczas rozruchu w funkcji pradkoici
obrotowej wirnika az do osiagniecia warunkow biegu luzem,
Na rys. 1 widaé¢, ze w momencie wigczenia paliwowego
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uktadu rozruchowego i zaplonu, temperatura gazéw nrzed
turbing gwaltownie wzrasta, utrzymujgc wysokie wartosci
w stosunkowo szerokim zakresie predkosci obrotowych,
a nastepnie spada i ustala sie na poziomie dopuszczajacym
trwalg prace silnika przy predkosci obrotowej biegu luzem.
Czas pracy silnika w warunkach malego gazu, ze wzgledu
na niedostateczne chlodzenie turbiny, ogranicza sie do
odcinka czasu na ogél nie przekraczajgcego kilku minut.
Z rys. 1 wynika, Ze rozrusznik musi stanowi¢ zrédio napedu
wirnika silnika turbinowego co najmniej do predkosci obro-
towej, przy ktorej moc konieczna zrownowazy sie z mocg
rozporzadzalng. Praktycznie rozrusznik pracuje takze przy
wyzszych predkosciach obrotowych, co znacznie skraca czas
trwania rozruchu i zabezpiecza przed ewentualnym zgasnic-
ciem silnika na skutek na przykiad przypadkowych zakto-
cen w doplywie paliwa.

Momenty przyspieszajace, etapy rozruchu, czas trwania

rozruchu

Proces rozruchu silnika turbinowego mozna podzieli¢ na
trzy podstawowe etapy. Pierwszy z nich obejmuje Okues
od momentu uruchomienia rozrusznika i polgczenia z wir-
nikiem silnika turbinowego do momentu rozpoczecia pracy
turbiny (dzieki dopuszczeniu stosunkowo wysokiej tempe-
ratury gazow, turbina rozpoczyna dostarczanie mocy juz
przy predkosci obrotowej rzedu 700—€00 obr/min., przy
czym predkos¢ ta zalezy przede wszystkim od rodzaju pa-
liwa rozruchowego). W tym okresie jedyne zrodio napedu
wirnika stanowi rozrusznik. Drugi etap zawiera sie w za-
kresie predkosci obrotowych, odpowiadajacych momentowi
rozpoczecia pracy przez turbine z jednej strony, i z dru-
gie] — momentowi odlgczenia rozrusznika. Trzeci etap obej-
muje okres od momentu odlgczenia rozrusznika do osiggnie-
cia przez wirnik predko$ci obrotowej biegu luzem. W tym



ostatnim etapie wzrost predkosci obrotowej wirnika naste-
puje wylgcznie pod dzialtaniem nadwyzkowego momentu
obrotowego turbiny. Na rys. 2 zestawiono wykresy (w funk-
cji predkosci obrotowej wirnika) przebiegu koniecznego mo-
mentu obrotowego M (sprezarki, agregatéw i ewentualnie
$migta) oraz momentéw rozporzadzalnych turbiny M; i roz-
rusznika M,. Na rysunku oznaczono opisane powyzej etapy
rozruchu oraz charakterystyczne predkosci obrotowe: m;—
rozpoczecia pracy turbiny, n, — réwnowagi momentu ko-
niecznego i momentu turbiny, m, — odlgczenia rozrusznika
oraz ny; — predkosci obrotowej biegu luzem.
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W kazdym z wymienionych etapéw istnieje nadwyzka
rozporzgdzalnego momentu obrotowego (od rozrusznika do
turbiny) w stosunku do momentu koniecznego. Nadwyzka
ta umozliwia zwiekszanie predkosSci obrotowej wirnika sil-
nika turbinowego. Nadwyzkowe momenty obrotowe mozna
obliczy¢é na podstawie znajomosci przebiegéw poszczegdl-
nych momentéow (Mg, M; oraz M,) w funkcji predkosci
obrotowej. Z uwagi na nieobliczeniowy zakres pracy zaréw-
no sprezarki, jak i turbiny, przebiegi ich momentéw sa
bardzo trudne do wyznaczenia na drodze analitycznej. Mo-
ment obrotowy konieczny do napedu sprezarki zalezy
przede wszystkim od typu sprezarki oraz od wyposazenia
jej w odpowiednie urzadzenia utatwiajgce rozruch (na przy-
klad ruchome kierownice wlotowe, upusty powietrza itd.).
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Do obliczen wstepnych, ktéorych celem jest wyznaczenie
czasu trwania rozruchu silnika, mozna sie postuzy¢ réwna-
niem opisujacym przebieg momentu obrotowego sprezarki:

Mg = an? [1]
gdzie:

a — stata, ktéra moze byé obliczona na podstawie zna-
jomos$ci momentu (mocy) pobieranego przez sprezarke
w warunkach obliczeniowych silnika lub wyznaczona z ba-
dan sprezarki w zakresach nieobliczeniowych,

n — biezgca predko$¢ obrotowa wirnika sprezarki.

Mozna przyja¢, ze moment obrotowy rozwijany przez
turbine w okresie rozruchu (przy podwyzszonej i zmiennej
temperaturze gazéw) posiada w calym prawie zakresie
(od n=mn;, do n=mnp;) przebieg liniowy i wyraza sie réow-
naniem:

,n2

Mt=a;;‘_~n—l(n—n1) [2]
gdzie:

a — stata z poprzedniego réwnania [1],

n, — predko$¢ obrotowa wejscia turbiny do pracy,

n, — predkos$¢ obrotowa zréwnania sie mocy turbiny
i sprezarki (rys. 2).

Liniowy przebieg momentu obrotowego turbiny, jak to
podaje Sztoda [lit. 1], ulega zmianie w zakresie wyzszych
predkosci obrotowych zakrzywiajgc sie parabolicznie do
punktu n=mnp; (rys. 2), poczynajac od punktu lezgcego
o 500--800 obr/min przed predkoscig obrotowa biegu luzem.

Przebieg momentu obrotowego rozrusznika zalezy przede
wszystkim od typu rozrusznika oraz sposobu przekazywa-
nia napedu na wirnik silnika turbinowego (przy zastosowa-
niu na przykiad sprzegta hydraulicznego mozliwy jest
przypadek przekazywania momentu obrotowego o stalej
wartosci). Z dostateczng dla obliczen czasu trwania rozru-
chu dokladno$ciag mozna przyjaé, ze wiekszo$¢ wspblczes-
nych rozruszniké6w posiada liniowe charakterystyki mo-
mentu obrotowego, ktére mozna wyrazi¢ nastepujgcym

wzorem:
M=Mo*tb*'mn [31
gdzie:
M, — poczatkowa warto$¢ momentu obrotowego przy

n=0. Jest to najczeSciej pewna usredniona wartos$¢ (patrz
rys. 3),

b — stata, ktorej wartos¢ zalezy od typu rozrusznika.
Wartos$¢ liczbowa tej statej jest niekiedy wynikiem zastg-
pienia krzywoliniowej charakterystyki momentu obroto-
wego — linig prostg (rys. 3).

Przyjecie odpowiednich wartosci M, oraz b polega na
tym, Ze pole pod linig rzeczywistej charakterystyki jest
rowne polu pod przyjetg linig prosta, co widaé¢ na rys. 3.

Konieczne do obliczen warto$ci odpowiednich predkos$ci
obrotowych mn,, n, m, oraz mp; ujete wedlug danych sta-
tystycznych zestawiono w tabeli 1. Charakterystyczne pred-
kosci obrotowe wyrazono w wartoSciach wzglednych, to
jest odniesiono do maksymalnej predkosci obrotowej wir-
nika. Wartosci poszczegélnych predkosci obrotowych zalezag
nie tylko od typu silnika, ale takze od typu zastosowanego
rozrusznika, jego mocy oraz sposobow konstrukcyjnych za-
stosowanych w silniku w celu zmniejszenia poboru mocy
przez wirnik (na przyklad upusty powietrza sprezarki,
regulacja przekroju wylotowego silnika itd.).

W oparciu o przebiegi poszczegélnych momentow (Mk,
M; oraz M;) w funkcji predkosci obrotowej mozna wyzna-
czy¢ wielko$ci nadwyzkowych momentéw przyspieszajgcych
w kazdej rozpatrywanej chwili. Powstata nadwyzka (ponad
warto$¢ momentu koniecznego M) powoduje zwiekszenie
predkosci obrotowej wirnika.

Nadwyzkowy moment przyspieszajacy M, w kazdym
etapie rozruchu silnika turbinowego mozna przyrownac
do przeciwstawnego (o przeciwnym kierunku dziatania)
momentu Mp sil bezwladnosci:

MD=MB

Wielko§¢ momentu przyspieszajgcego (réwnego momento-
wi sil bezwladno$ci) mozna wyznaczy¢é z réwnania ruchu
wirnika:

dn
Mp=MB"?0—B —— [kGcm] [4]
gdzie:
B [kGmsek] — fizyczny moment bezwladnos$ci wirnika
oraz moment bezwladnosci wszystkich czesSci obracaj3cych

Tabela 1
Typ silnika ) n, ‘ n, ' ‘ 1y,
T‘gg‘ii;:f;g“gysﬂnik 0,08—0,11 | 0,11—0,15 | 0,20—0,33 I 0,28—0,38
Rk | 008—011 | 011015 | 0,35—0,45 !' 0,60—0, an;
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sie wraz z wirnikiem, zredukowany do warunkéw predkosci
obrotowej wirnika. Warto$¢ liczbowa wymienionych mo-
mentow bezwtadnosci w obecnie eksploatowanych silnikach
adrzutowych wynosi 15—30 kGmsek na kazde 1000 kG cig-
gu rozwijanego przez silnik.

n [obr/min] — predko$¢ obrotowa wirnika,
t [sek] — czas.

Na podstawie réwnania ruchu [4] mozZzna napisa¢ ogdlng
posta¢ wzoru pozwalajgcego na wyznaczenie czasu trwania
rozruchu:

Npt
g = [sek] [5]
30 j M,

[+]

Z zaleznoSci tej wynika, Ze czas trwania rozruchu it
(to jest czas osiggniecia predkosci obrotowej biegu lu-
zem np) jest tym krotszy, im mniejszy jest moment bez-
wiladnosci wirnika B oraz im wiekszy jest moment przy-
spieszajacy Mp, a takze im mniejsza jest wymagana pred-
kos$¢ obrotowa biegu luzem.

Z rys. 2 wida¢, ze nadwyzkowe momenty przyspieszajgce
posiadajg rozne warto$ci w kazdym etapie rozruchu (ozna-
czonym na rys. 2), a mozna je wyznaczy¢ z nastepujacych
réwnan obowigzujacych w danym etapie:

— w etapie I: Mp,= M, — My
— w etapie II: Mp= M; — My + M;
— w etapie I11: Mp= M; — M

Przebiegi momentéw przyspieszajagcych w funkcji pred-
kosci obrotowej wirnika pokazano na rys. 4. W I-ym ctapie
rozruchu moment przyspieszajacy stale maleje. W Ii-gim
etapie moment przyspieszajacy, dzieki wilgczeniu sie do
pracy turbiny silnika, stale wzrasta, a w punkcie odpowia-
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dajacym predkosci m, nastepuje skokowo spadek wartosci
momentu przyspieszajgcego skutkiem wylaczenia sie roz
rusznika. W etapie III-cim, moment przyspieszajacy po-
czatkowo wzrasta, a nastepnie maleje do zera po osiggnigciu
predkosci obrotowej biegu luzem.

Wyznaczenie czasu trwania rozruchu z réwnania [5] jest
praktycznie trudne do osiagniecia, na przyklad z uwagi na
rozrzuty w charakterystykach sprezarek i turbin silnikow
oraz rozrusznikow, dlatego czas trwania rozruchu celowiej
jest obliczy¢ z nastepujacej zaleznosci:

m
P A An
r= 30 S 6
30 Mpsr [6]
1

"Do obliczen wedlug tego wzoru dzieli sie wykres mo-
mentu przyspieszajacego (rys. 4) w zakresiec od m=0 do
n = np{, na dostatecznie duzg liczbe odcinkdéw m, a nastep-
nie w kazdym odcinku 4n wyznacza sie $rednig warto$é
momentu przyspieszajacego M pgr.
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Rys. 5 przedstawia wykres wzrostu predko$ci obrotowej
wirnika w funkeji czasu. Widoczne na wykresie zalamania
odpowiadajg granicznym predkosciom obrotowym n, oraz n,,
dzielgcym poszczegbdlne etapy rozruchu od siebie. Wszystkie
powyzej przedstawione wykresy zosialy zbudowane w opar-
ciu ¢ dane jednego ze wspodlczesnych silnikéw odrzutowych
Sredniego ciggu.

Czas trwania rozruchu silnika turbinowego moze zostaé
powaznie skrocony przez dobranie rozrusznika o dostatecz-
nie duzym momencie obrotowym lub przynajmniej o war-
tosci niezaleznej od predkosci obrotowej. Na rys. 6 zesta-
wiono wykresy przedstawiajgce zalezno$¢ czasu trwania
rozruchu t od poczatkowej wartoSci momentu obrotowe-
go M, (patrz rys. 3) przy roznych charakterystykach roz-
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rusznikow. Z wykreso6w tych wida¢, ze dla uzyskania bar-
dzo krétkich czaséw trwania rozruchu, rzedu 10315 sek,
rozruszniki musza rozporzadza¢ bardzo duzymi momentami
obrotowymi. Skrocenie czasu trwania rozruchu, na przyklad
z 50 do 30 sek., nie zmusza do istotnego wzrostu momentu
obrotowego (zwlaszcza przy M, = const).

Stosowane typy rozrusznikéw, sterowanie procesem
rozruchu

Typ rozrusznika oraz jego wielko$§¢ (moc lub moment
obroiowy) dobiera sie w zalczno$ci od wielkosci silnika
(moment sprezarki, turbiny oraz bezwladnosSci wirnika)
oraz od wymaganego czasu trwania rozruchu. Charaktery-
styki rozrusznikow i przelozenie ich napedu na wirnik
silnika dobiera sie tak, aby maksymalna moc rozwijana
przez rozrusznik przypadata w poblizu predkosci obroto-
wej ms (rys. 2), co zapewnia osigganie Kkrotkich czasow
trwania rozruchu. Proces rozruchu silnika sterowany jest
automatycznie, co zapewnia najkrotszy czas osiggniecia
predkosci obrotowej biegu luzem bez obawy przegrzania
turbiny.
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Wymagania stawiane rozrusznikom Ilotniczych silnikow
turbinowych sg wyjatkowo ostre. Rozruszniki muszg roz-
wijaé znaczne moce, siegajgce niekiedy kilkuset KM przy
bardzo zwartej konstrukcji i matych wymiarach gabary-
towych. Od rozrusznikéw wymaga sie niezawodnej pracy
w kazdych warunkach eksploatacyjnych, wielokrotnych roz-
ruchow nastepujgcych niekiedy po sobie jeden po drugim
i zywotno$ci nie mniejszej od napedzanego silnika.

We wspoéiczesnym lotnictwie znajduje zastosowanie znacz-
na ilo$¢ réznorodnych typoéw rozrusznikéw — od silnikow
elektrycznych, poprzez silniki turbinowe, turbiny powietrz-
ne, do turbin prochowych. W jednostkach matych, na przy-
ktad silnik A.S. ,Viper”, stosowane bywaja takze bezroz-
rusznikowe urzgdzenia rozruchowe. Role rozrusznika speinia

Tabela 2
Nr
czynnosci Czas n Rodzaj czynnosci
sek. obr/min
- 1 0 0 wigczenie rozrusznika
2 5 600 wlgczenie rozruchowego ukla-
du zasilania i zaplonu
3 9 .800 wlgczenie podstawowego ukla-
du zasilania
wylaczenie rozrusznika, za-
4 20 1800 plonu i rozruchowego ukladu
zasilania
otwarcie kierownic  wloto-
| 5 33 2600 wych, przymkniecie klap do-
| palacza

w tym przypadku turbina podstawowa silnika uruchamia-
nego, ktora pracuje pod dzialaniem nadmuchiwanego na
nig sprezonego powietrza lub gazéw prochowych. Bardzo
istotng role podczas dokonywania wyboru typu rozrusznika
odgrywa ciezar rozrusznika. Rys. 7 przedstawia obszary
przecietnych jednostkowych ciezaréw rozrusznikéw rézanych
typow i rozwijanych przez nie mocy. W tym zestawieniu
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najkorzystniej prezentujg sie rozruszniki prochowe. Roz-
ruszniki elektryczne sg tak ciezkie (5—8 kG/KM), ze nie
mieszczg sie w obszarze wykresOw na rys. 7. Wedlug ze-
stawien statystycznych przeprowadzonych przez autora dla
wspoélczes$nie produkowanych i eksploatowanych typdéw sil-
nik6w ich ogromna wiekszo$¢ posiada rozruch oparty na
turbinach prochowych lub powietrznych. Jedynie jednostki
mate majg bezrozrusznikowe urzgdzenia rozruchowe lub
rozruszniki elektryczne (czesto w tak zwanym ukiladzie
dyna-starter). Stosowane bywajg takze rozruszniki turbo-
sprezarkowe.

Ostateczny wyboOr rozrusznika zalezy nie tylko od jego
mocy i ciezaru, ale rowniez od jego wlasciwosci eksploata-
cyjnych, od rodzaju samolotu i rodzaju ($cisSlej — sposobu
zagospodarowania) lotnisk.

Rozruch silnikéw turbinowych, ze wzgledu na zlozonos$c¢
towarzyszacych mu zjawisk oraz $ciS§le okreSlony czas wy-
konywania kolejnych czynnos$ci, sterowany jest automa-
tycznie wedlug z goéry zadanego programu. Sterowanie za-
programowane jest jednoznacznie dla danego silnika i okre-
§la uruchomienie lub wylaczenie danego zespotu czy uktadu
w okreSlonym momencie, liczagc od chwili rozpoczecia uru-
chomienia silnika. W tabeli 2 przedstawiono program
sterowania rozruchem jednego ze wspo6iczesnych turbino-
wych silnikéw odrzutowych $Sredniego ciggu, wyposazonego
w rozrusznik elektryczny. Sterowanie urzgdzeniami utatwia-
jacymi rozruch jest zwykle tak opracowane, ze jednoczes$nie
z wylaczeniem silnika zajmujg one polozenie najdogodniej-
sze dla szybkiego rozruchu, a program sterowania rozru-
chem przewiduje jedynie zmiane tego potozenia na koniecz-
ne dla otrzymania witasciwych parametréw silnika po doko-
nanym rozruchu. Programowanie rozruchu oparte jest zwy-
kle na dzialaniu urzadzenia czasowego typu mechanicznego
lub elektrycznego.
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Niekiére zagadnienia projektowania uktadéw pomiarowych do préb

samolotéw w locie
Czesé I

W artykule oméwiono zagadnienia zwigzane z projektowaniem ukladéw pomia-
rowych do préb sprzetu lotniczego. Temat potraktowano z punktu widzenia prak-
tycznego wykorzystania posiadanego sprzetu z uwszglednieniem niektérych waz-
niejszych charakterystyk elementow uktadu, ma ktore projektujgcy zestaw apara-
tury powinien zwrdci¢ uwage. Elementy uktadéw pomiarowych omoéwiono majgce
na wzgledzie gléownie funkcje, jakag spelniajg w ukladzie, a nie metody uzyskania
danych funkcji, gdyz wykracza to poza zakres tematu. Celem artykutu jest zwro-
cenie uwagi inZynieréw prowadzqcych préby na zagadnienia doboru wladciwego
uktadu pomiarowego do okreslonego rodzaju préb, poniewaz dobrze zaprojektowany
uktad pomiarowy wplynie w duzym stopniu na czas i koszt ich wykonania.

Wstep

Projektowanie w wielu dziedzinach techniki wymaga
posiadania szeregu niezbednych informacji dla uzyskania
ekonomicznego i trwatego wyrobu. Do tego celu wspo6i-
czesna technika postuguje sie analizg matematyczng i po-
miarem. W niektérych, a nawet w wiekszoSci przypadkdéw
analiza matematyczna jest stosunkowo trudna i oparta na
wielu zatozeniach, ktéore sg prawdziwe w pewnym przy-
blizeniu. W takich przypadkach, gdy chce sie uzyskaé¢ do-
kladniejsze wyniki lub potwierdzi¢ wyniki obliczen, przy-
jeto postugiwaé¢ sie pomiarami.

Jedng z gatezi techniki, ktoéra postuguje sie dwoma wy-
mienionych $§rodkami, jest nowoczesne lotnictwo. Pomiary
odgrywaja zasadniczg role zaréwno przy projektowaniu jak
i prébach w locie prototypu samolotu. Proby nowoczesnych
samolotow (niezaleznie od tego, czy bedzie to jakoSciowa
ocena samolotu czy pelne préby prototypu) zwigzane sg
zawsze z dokonywaniem pomiaru szeregu niezbednych pa-
rametrow.

Osobiste obserwacje i wrazenia, ktére narzucajg sie pilo-
towi w czasie lotu badawczego, sg czesto tak skompliko-
wane i nieoczekiwane, Ze jego opinia ze zrozumialych
wzgledow pozostanie w wiekszo$ci przypadkéw nieobiek-
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tywna. Oprocz tego przesadg byloby zgdaé od pilota, aby
rozpraszal uwage, zajmujgc sie notowaniem chwilowych
warto$ci, a nawet i warto$ci ustalonych szeregu parame-
trow, gdyz praktycznie nie jest to mozliwe.

Ogo6lnie mozna powiedzie¢, ze aparatura pomiarowa stu-
zy do:

— kontroli biezgcej przebiegu badanych zjawisk,
— udokumentowania interesujgcych wartos$ci liczbowych,
— dostarczenia danych do analizy szczegolowe].

Wzrost osiggéw wspodlczesnych samolotow powoduje
wzrost wymagan co do ilo$ci mierzonych paramectrow, do-
kladnos$ci ich pomiaru, pewnos$ci dzialania, matych cieza-
réw i matej objetosci ukladu pomiarowego, oraz zaprojek-
towania takiego ukladu pomiarowego, ktéry przy mozliwie
malym nakladzie pracy zapewnia szybkie opracowanie wy-
nikow do postaci ostatecznej. Majac na wzgledzie wzrasta-

Wielkosc c p Mooy Kocjo
= Czuynek — —=Peestracsa
[eeyezna 4 sygnotis 7 N
Rys. 1. Schemat funkcjonalny ukladu pomiarowego

jace wymagania oraz duzy koszt aparatury (dane z litera-
tury zagranicznej moéwig, zc¢ koszt aparatury pomiarowej
dla typowego programu prob prototypu samoloiu zawiera
sie w granicach miliona dolaréw) wydaje sie konieczne
systematyczne podejscie do projektowania tego rodzaju
ukladéw pomiarowych.

Uwagi ogolne o projektowaniu ukladow pomiarowych do
prob samolotow w locie

Podstawg do projektowania jest program opracowany
przez inzyniera prowadzgcego proby, z ktoéorego wynikajag
zasadnicze charakterystyki ukladu pomiarowego. W zwigz-
ku z tym nalezy mieé przede wszystkim na uwadze naste-
pujace czynniki:

— I1o0$§¢ mierzonych parametréow. W kazdym
programie badan bardzo latwo jest uzasadni¢ koniecznos$é
pomiaru prawie kazdego zjawiska, nalezy jednak przede
wszystkim ustali¢ kolejno$¢ wazno$ci pomiaru poszczegdl-
nych parametrow. Kolejnos¢ taka jest szczegdlnie wazna
w przypadku préb w locie, gdzie zazwycza] nie dysponuje
sie wystarczajagcym miejscem na rozmieszczenie dowolnej
iloSci aparatury. Oprécz tego na poczgatku préb nie zawsze
da sie ustali¢ z goéory wymagang ilo§¢ mierzonych para-
metréw, gdyz w czasie ich trwania mogg wystgpi¢ niespo-
dziewane zjawiska, ktore muszg by¢ uwzglednione w dal-
szym programie. Wigze sie to przewaznie z konieczno$cig

X Yy

| t | X

Rys. 2. Przeksztalcenie bezpo$rednie

pomiaru dodatkowych parametrow. Z tego wzgledu ewen-
tualno$¢ taka musi by¢ brana pod uwage, gdyz pozwoli
to na szybkie przystosowanie ukladu pomiarowego do no-
wych warunkow prob.

— Wymagane charakterystyki dynamiczne.
Charakterystyka dynamiczna ukladu pomiarowego okresla
jego zdolno$¢ do $ledzenia zmian mierzonych wielkos$ci
1 wyznaczana jest zazwyczaj przez charakterystyki dyna-
miczne zastosowanych w ukladzie czujnikow oraz przyrzg-
dow rejestrujgcych. O doborze ukladu pomiarowego ze
wzgledu na wymagane charakterystyki dynamiczne decy-
duje charakter wykonywanych prob.

Pelny zakres wymagan w tym wzgledzie moze byé po-
dzielony na cztery kategorie czestotliwo$ciowe:

a) od stanu ustalonego do okoto 20 Hz, do pomiaru osig-
goébw i parametrow ukladu sterowania,
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b) od stanu ustalonego do okoto 100 Hz, do pomiaru
drgan typu flatter, . .

¢) od okolo 2 Hz do kilku tysiecy, do badania drgan
typu mechanicznego, ) o '

d) od okolo 20 Hz do 50000 Hz 1 wyze], do pomiaru
drgan wysokiej czestotliwosci i krotkotrwalych przebiegow
nieustalonych, jak np. dziatanie fali podmuchu wywolanej
dzialaniem uzbrojenia samolotu na jego konstrukcje itp.
— Dopuszczalna zlozono$é ukltadu. Zlozonosc
ukladu pomiarowego wynika z dwoéch podstawowych zrodet:
wzrastajgcego stopnia automatyzacji oraz wadliwej kon-
strukcji ukladu. Pozgdany stopien automatyzacji zalezy od
wielu czynniko6w i nalezy go ustali¢ dla kazdego konkret-
nego przypadku. Uklady pomiarowe o wysokim stopniu
automatyzacji sg stosunkowo kosztowne i strona ekonomicz-
na zagadnienia nie moze by¢ tu pominieta. Innym powodem
zlozono$ci moze byé skonstruowanie ukladu pomiarowego
z niedopasowanych zespoldow oraz usilowanie malego pod-
wyzszenia dokladnos$ci poza granice charakterystyczne dla
danego uktadu.

— Doktadno$¢ Pomiar przedstawia wartos¢ wtedy, gdy
jest mozliwa ocena uchybéw zwigzana z jego wykonaniem.
Nigdy nie dokonuje sie pomiaréw rzeczywistych. Wszystkie
zjawiska mogg by¢ zmierzone z pewnym przyblizeniem.
Projektujgcy uklad pomiarowy do prob w locie spotyka sie
z pewnymi parametrami, ktéore muszg byé pomierzoine
z duza dokladno$cig, inne natomiast nie wymagaija bardzo
dokladnego pomiaru. Z tego punktu widzenia nalezy do-
biera¢ przyrzady o wysokiej klasie dokladnosci do pomiaru
tych parametrow, ktorych dokiadnos$é jest bardzo istotna.
W pozostatych przypadkach nalezy korzysta¢ z przyrzadow
nizszej klasy. Nieprzestrzeganie tego kryterium rzeczy-
wistych potrzeb zwieksza niepotrzebnie koszt przeprowa-
dzenia prob.

— Opracowanie wynikow. Wybor miedzy recznym
i maszynowym opracowaniem wynikéw uwarunkowany jest
0go6lng liczbg wymaganych przeliczen, objeto$cig wynikow,

Yoy

X ey

Rys. 3. Liniowa charaktlerystyka statyczna
czasem, w jakim pozgdane jest ich opracowanie, oraz cha-
rakterem badan.

Automatyczne opracowanie wynikoOw przyspiesza wielo-
krotnie zakonczenie prob. Bywajg rowniez przypadki, ze
przed ich opracowaniem nie mozna planowaé nastepnego
lotu ze wzgledu na mozliwo$§¢é powstania takiej sytuacji,
w ktoérej mogtaby nastapi¢ awaria lub sytuacji zagrazajacej
zyciu pilota.

Dla zobrazowania, ile czasu wymaga opracowanie wyni-

kow metodami recznymi, moze postuzy¢ przyklad, ze na
godzine lotu pomiarowego (sklada sie na to kilka lotow)
przypada $rednio okoto 1000 godzin na pelne ich opraco-
wanie. Majgc na wzgledzie duzg pracochlonno$¢ przy opra-
cowaniu wynikow, nalezy rozpairzy¢ mozliwos$ci (w ramach
posiadanej aparatury) pewnych przeliczen na drodze elek-
trycznej przed rejestracjg, co w znacznym stopniu ulatwi
ich opracowanie.
— Posiadane dosS$wiadczenie i aparatura
Kolejny z wymienionych czynniko6w odgrywa réwiez nie-
poslednig role. Bowiem projektujgcy tego rodzaju ukiad
pomiarowy nie zawsze dysponuje jednolitymi zestawami
do badan o okre$lonym charakterze. Dysponuje zwykie sze-
regiem przyrzadow, z ktérych moze zestawi¢ wymagany
uklad spelniajgcy warunki do badan okreSlonego charak-
teru. Nalezy jednak podkres$li¢, ze potrzebne jest do tego
celu duze doswiadczenie projektujgcego.

Analiza funkcjonalna elementow ukladu pomiarowego

Rys. 1 obrazuje w gléwnych zarysach Kkolejne etapy,
ktore nastepujg przy kazdym pomiarze niezaleznie od tego,



czy metoda pomiaru jest prosta czy zlozona. Analizy ele-
mentéw ukladu dokonano majgc na wzgledzie glownie
funkcje, jakg dany element speinia w ukladzie.

Przetwarzanie

OkresSlone przez program prob zjawiska, ktore majg
podlegaé pomiarowi, sg przewaznie wielko$ciami nieelek-
trycznymi. Mierzona wielkos¢ przeksztalca sie w takich

Rys. 4. Linearyzowana cha-
rakterystyka statyczna

—————= X ey

Xwey

a) b)
Rys. 5. Linearyzacja charakterystyk statycznych strefg nieczulosci
i petlg histerezy

przypadkach na wielko$é¢ elektryczng. Urzadzenia, ktére do
tego celu stuzg, noszg nazwe czujnikéw, przetwornikow,
przemiennikow itp.

W literaturze spotyka sie czesto kazde z tych okreslen.
Ta roznorodno$é nazw uwarunkowana jest wieloma wzgle-
dami, a miedzy innymi rolg, jaka czujniki speilniajg w ukla-
dach pomiarowych, ukladach automatycznego sterowania,
specyfikg rozwigzan konstrukcyjnych itp.

Metodyka przeksztalcen mierzonych wielkoSci nieelek-
trycznych na wielkos$ci elektryczne jest rozna i uzalezniona
gléwnie od potrzeb. Charakteryzujac czujniki pod wzgledem
metod przeksztalcenia mozna je podzieli¢ na czujniki z wyj-
Sciem analogowym i czujniki z wyjSciem cyfrowym (przez
dane analogowe rozumie sie rodzaj informacji cigstej, a za
dane cyfrowe informacje, gdzie kazdy element reprezen-
tuje poszczegblny punkt w czasie). Kazdy z wymienionych
Sposobow
sposobu przeksztalcenia nalezy zaliczy¢ szerokg mozliwose
stosowania techniki filtrowania dla eliminacji zakl6cen oraz
duzg latwo$¢ korygowania zera na calej skali. Wada nato-
miast sg przewaznie trudnos$ci konstrukcyjne. Warunkiem
stosowania jednego lub drugiego sposobu przeksztalcenia
jest posiadanie odpowiednich przyrzadow rejestrujacych
i urzadzen do opracowania wynikow. Zasada dzialania czuj-
nikéw — tak w jednym jak i w drugim przypadku — moze
byé¢ ta sama. RoOznice wtedy polegaja jedynie na sposobie
uksztaltowania sygnalu wyjSciowego.

a) przeksztalcenia bezposrednie.

Przy bezposrednim przeksztalceniu cigglej wielkosci nie-
elektrycznej Xwej, w ciggly sygnal elektryczny na wyjsciu
Yuwyj, rOwnanie przeksztalcenia ma postaé: *

a4 Ywyi = kAxwej

Przykladem tego rodzaju przetwarzania mogg by¢ oporo-
we czujniki temperatury, tensometryczne czujniki do po-
miaru sil, naprezen, odksztalcen itp.

b) przeksztalcenia posrednie.

W wiekszo$ci przypadkow przeksztalcenia takiego doko-
nuje sie w spos6b posredni, tzn. mierzona wielko$¢ nieelek-
tryczna zamieniona zostaje na innego rodzaju wielkasé

jest obecnie stosowany. Do zalet analogowego

na sterze

Potencjometryczny czujnik do pomiaru sii
wysokosci i lotkach

Rys. 6a.

nieelektryczng, ktéra z kolei przetwarzana jest na sygnat
elektryczny. Réwnanie przeksztalcenia ma wtedy postac:

Av=1k, - dx
Ay=k,* dv
Ay=k -k,  Ax

Przykladem takich przeksztalcen moga byé¢ czujniki cis-
nien, przyspieszen itp. Niekiedy nie udaje sie ograniczyé¢ do
jednego po$redniego elementu i w takich przypadkach
rownanie przeksztalcenia bedzie sie przedstawialo naste-
pujaco:

Av =k, dx
Adu=k, Av
Ady=k; du

Ay=k, ks ks dx

W ten sposob czujnik moze sklada¢ sie z jednego, dwéch
lub trzech elementéw posrednich. Zasadniczym zgdaniem,
stawianym tego rodzaju analogowym formom przeksztatce-
nia, jest zgdanie proporcjonalnosci miedzy wielkoSciami
na wejsciu i wyjsciu.

Elementow posrednich w duzym stopniu da sie uniknagé¢
stosujgc przeksztalcenia cyfrowe. Przeksztalcenia cyfrowe
realizuje si¢ przy pomocy czujnikéw z charakterystykami
impulsowymi. Wielko$¢ wejSciowa przy tych przeksztalce-
niach zmienia sie w sposob ciggly, a sygnat na wyjsciu
pojawi sie, gdy wielko$¢ na wyjsciu osiggnie ustalone przed
pomiarem wartoSci charakterystyczne. Przykladem tego
rodzaju przetwarzania mogg by¢ niektére czujniki zuzycia
paliwa (obracajgca sie turbinka zwiera styk po przeplynie-
ciu okreS§lonej z gory ilosci paliwa) itp.

.

Charakterystyki statyczne i dynamiczne czujnikow

Charakterystyka statyczng czujnika w ogdélnym przypad-
ku przyjeto nazywaé zaleznos$¢ wielkosci wyjsciowej od
wielko$ci wejsciowej dla ustalonych warunkoéw pracy

Ywyj = f (xwej)

Rys. 6b.

Indukcyjny czujnik do pomiaru drgan
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Rys. 6c., Potencjometryczny czujnik do pomiaru kata natarcia

i Slizgu

Przy dokladnej analizie wszystkie zjawiska fizyczne po-
winny by¢ opisywane nieliniowymi réwnaniami roézniczko-
wymi. Podyktowane to jest miedzy innymi nasyceniem
w obwodach magnetycznych, tarciem itp. Z tego wzgledu
nawet w warunkach pracy ustalonej trudno osiggngé Scistg
zaleznos$¢é

Ywyi =k (Twej)

Idealna liniowa charakterystyka statyczna stanowi prostg
przechodzgcg przez poczatek wspodirzednych pod katem
e = arctg k.

W przypadku charakterystyki statycznej o matym stopniu
nieliniowo$ci dla ograniczonego przedzialu zmian wielkoS$ci

Jednak linearyzacji charakterystyk statycznych nie mozna
dokonywaé¢ we wszystkich przypadkach. Ma to miejsce przy
wybitnie nieliniowych charakterystykach statycznych (ry-
sunek 4). Charakterystyka z rys. 5a nie nadaje sie do linea-
ryzac)l ze wzgledu na duzg strate nieczuloSci, cha-
rakterystyka z rys. 5b moze by¢ linearyzowana w przypad-
ku matej strefy nieczuto$ci, a charakterystyka z rys. 5c
jedynie w przypadku waskiej petli histerezy.

Oprocz linearyzacji graficznej charakterystyk statycz-
nych istnieje metoda analityczna. Polega ona na rozkladzie
rownania na szereg Taylora i wzieciu pod uwage jego li-
niowych czlondéw. Nalezy jednak podkresli¢, ze zaréwno
graficzng, jak i analityczng linearyzacje wykonuje sie
w okreSlonych przedzialach zmian wielkosci wejsciowe].
Omawiane charakterystyki statyczne pozwalajg oceni¢ pra-
ce czujnik6w w warunkach ustalonych, poniewaz jednak
czujniki pracujg praktycznie caly czas w warunkach nie-
ustalonych, projektujgcy uklad pomiarowy powinien zda-
wacé¢ sobie sprawe z ich dynamicznych wtasciwosci. Kla-
syczne przyktady czujnikéw stosowanych w uktadach po-
miarowych do prob samolotow w locie dajg sie zwykle
opisa¢ rownaniami rozniczkowymi pierwszego i drugiego
rzedu. W przypadku, gdy czujnik da sie opisa¢ liniowym
rownaniem roézniczkowym pierwszego rzedu, charakterysty-
ka dynamiczna jest catkowicie okre§lona przy pomocy sta-
lej czasu, a w przypadku drugim — charakterystyka dyna-
miczna okreS§lona jest przy pomocy dwoéch parametrow,
a mianowicie: czestotliwos$ci wtasnej i wspédtczynnika tlu-
mienia. Przy rozpatrywaniu czujnikéw, ktore nie speiniajg
warunkow ,liniowosci dynamicznej”, nalezy sie postugiwac
krzywa amplitudows i fazowg w funkcji czestotliwosci dla
kazdej amplitudy wejSciowej. W literaturze fachowej spo-
tyka sie wiele metlod praktycznego okreS§lania charakterys-
tyk dynamicznych, nalezy jednak przestrzec przed ich
uogdblnieniem do wszystkich spotykanych w praktyce przy-
padkow.

Przeglad czujnikow stosowanych w ukladach pomiarowych
do prob samolotow w locie

W ukladach pomiarowych do prob samolotéw w locie

wejSciowej mozna jg przyjmowac¢ za liniowg (rys. 3). spotyka sie czujniki oparte na réinych zasadach dziatania.
Tabela 1
Charakterystyka niektérych czujnikéw stosowanych do prob samolotéw w locie
Lp. Grupa Podgrupa | Krotka charakterystyka Zastosowanie ‘
1 2 3 ! s 5 |
1 Oporowe Prosta obsluga i stosunkowo duza latwos¢ wykonania. Pomiar wychylen elementow ukladu
a) |Potencjometr.| Dla uzyskania zadanych charakterystyk statycznych stosuje sie | sterowania, pomiar przyspieszen sil
roézne sposohy rozwigzan konstrukcyjnych. w ukl. sterowania samolotem, po-
Istotng wada czujnikow potencjometrycznych jest konieczno$é | miar cisnien, predkosci katowych, |
zapewnienia styku elektrycznego miedzy szczotkg i potencjome- | kgta natarcia i1 $§lizgu itp.
trem. Do wykonania potencjometrow uzywa sle zwykle drutu
konstantanowego, ktory posiada maty wspotczynnik zmiany oporu
elektrycznego.
b) | Tensome- Mate wymiary, prosta konstrukcja, latwy montaz na dowolnych | Tego rodzaju czujniki stosuje sie
iryczne elementach badanego obhicktu. Wada natomiast jest konieczno$é podczas hadan w locie przy okre-
stosowania stosunkowo rozhudowanej aparatury eléktronowej. | slaniu obciazen dynamicznych wiek-
Zakres zastosowan mozna rozszerzy¢é budujac aparature w oparciu | szosci eclementéw skladowych samo-
o technike tranzystorowg lotu w roznych warunkach loty,
startu 1 ladowania
c) | Termoelek- Prosta konstrukcja, male wymiary. Do wykonania tego rodzaju | pomiar tempcratury otoczenia sa-
tryczne czujnikow stosuje sie drut o duzym wspoélczynniku zmiany oporu | molotu, temperatury olejow, pomiar
elektrycznego w funkcji temperatury (miedZ, nikiel, platyna, wol- | malych predkosci gazow !
fram). Poszczegolne rodzaje zastosowanego drutu uwarunkowane
sg glownie zakresem mierzonych temperatur
Induk- Transforma- | Ze wszystkich rodzajow czujnikéw indukcyjnych najczesSciej obec- | pomiar sil w ukladzie sterowania
cyjne torowe nie stosowane sa czujniki transformatorowe. Czujnik transforma- |samolotu, przyspieszen, predkosci
torowy przedstawia elektromechaniczny ukiad do pomiaru prze- | katowych, drgan, cisnien, przemie-
mieszczenia rdzenia magnetycznego i przetworzenia tego prze- | szczen® itp. '
mieszczenia na napiecie. Podstawowa zasada w kazdym typie
transformatora réznicowego jest duza zmiana oporu magnetycz-
nego obwodu w stosunku do malych zmian przemieszczen rdzenia.
Czulo$é takich transformatoréow jest stosunkowo wysoka. Czujniki
oparte na transformatorach jako elementach przetwarzajacych
nadajg sie do pomiaru w warunkach statycznych i dynamicznych.
Posiadaja mate wymiary i ciezar. Istotna ich wada 2z punktu
widzenia zastosowan jest konieczrio§¢ rozbudowawnia uktadu po-
miarowego,
Wade te mozna ograniczy¢ stosuiac uklady tranzystorowe zmniej- |
szajagce wydatnie ciezar i objetos¢ aparatury
Pojem- Elementem przeksztalcajacym w tvch czujnikach jest kondensator. : & . [
nosciowe Posiadaja_wysoka czulo$¢ statvezna i dynamiczna, mate valary: E’;Crlr;lar c¢isnien, malych przemiesz
i ciezar. Posiadaja jednak istotne wady ograniczajace praktivcezne |
ich wykorzystanie. Jedna z podstawowyceh wad jest niestatosé
charakterystyk statycznych przy zmianie warunkéw pracy (tlempe-
ratura. wilgoinosé). Pocigga to za soba konieczno§é wprowadze-
nia do ukladu pomlamwego kompensacji tych wplywow dla za-
pewnienia wymaganej dokladnosci.
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Rys. 8'a, b. Sumowanie napieé

Wszystkie jednak powinny odznacza¢ sie wspolnymi cecha-
mi warunkujgcymi wykonanie pomiaru w czasie préb sa-

molotu w locie. Nalezg do nich nastepujgce charaktery-
styki:

1) odpowiednia czuto$¢ statyczna i dynamiczna,
2) odporno$¢ na przecigzenia mechaniczne,

3) matly wplyw warunkow klimatycznych,

4) mate wymiary i ciezar,

5) wysoka niezawodno$¢ pracy,

6) tatwy montaz i demontaz na badanym obiekcie.

W tabeli 1 omoéwiono niektéore rodzaje czujnikow, ktore
najczesSciej sg wspoélczeSnie stosowane w probach w locie,

6d. Potencjometryczny czujnik do pomiaru przyspieszen na

a na rysunkach 6a, b, ¢, d przedstawiono niektoére ich ilu-
stracje.

Oproécz czujnikéw omoéwionych w tabeli 1, w ukladach
pomiarowych do prob samolotow w locie spotyka sie szereg
innych czujnikow (termopary do pomiaru temperatury ga-
z6w wylotowych, czujniki typu generatorowego, czujniki
piezoelektryczne, fotoelektryczne itp.), ktoére nie =zostaly
omoOwione ze wzgledu na ograniczenie tematu do poglado-
wego przedstawienia zagadnienija czujnikow.

Modyfikacja

Wytworzony przy pomocy czujnika odpowiednik mierzo-
nego parametru poddawany jest przed rejestracjg okreslo-
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nej modyfikacji. Przyrzady stuzgce do tego celu speiniaja
w zasadzie nastepujgce zadania:

a. Przetworzenie postaci sygnalu wyjsciowego czuinika na
posta¢ napieciowg lub prgdows.

b. Kojarzenie wedlug okre$lonej zalezno$ci matematycznej
dwoch lub wiecej sygnaléw wyjsciowych poszczegdlnych
czujnikow.

c. Wzmocnienie.

d. Filtrowanie.

Projektujgcy uklad pomiarowy dla typowego programu
prob samolotu powinien zwroéci¢ szczegdlng uwage na ocene
mozliwosci dokonania szeregu przeliczen przed rejestracja.
Takie operacje, jak sumowanie, mnozenie, dzielenie, roz-
niczkowanie i catkowanie mogg w znacznym stopniu utla-
twi¢ pozniejszg analize zarejestrowanych wynikow. Rozwdj
techniki tranzystorowej ulatwia obecnie w znacznym stop-
niu konstruowanie odpowiedniej do tego celu aparatury,
przy stosunkowo matych wymiarach i ciezarze, Waznym

Ruys.

13a. Oscylograf typu K12-21

zagadnieniem przy projektowaniu przyrzadéw sluzgcych do
okre$lonej modyfikacji sygnatu jest dobdér elementow (tran-
zystorow, diod, kondensatorow) ze wzgledu na stato$¢ cha-
rakterystyk przy ich pracy w zmiennych warunkach klima-
tycznych. Zasady dokonywania tego rodzaju operacji poda-
no przykladowo na rys. 8. Przykiad z tego rysunku obrazuie
sumowanie napiec.

Uklad na rys. 8b realizuje te operacje doktadniej ze
wzgledu na brak wplywu obcigzenia na wyjsciu na jakose
operacji, co ma miejsce w przypadku schematu z rys. 8a.

Na rys. 9 pokazano zasade odejmowania. W tym przy-
padku z wyzej wymienionych wzgledow. jako$¢ tej opera-
cji jest wieksza w ukladzie z rys. 9b, niz w ukiadzie
z rys. 9a, Podobnie jest réwniez w przypadku dzielenia

Rys.

13b. Oscylograf typu Kb5-22

rys. 10 a, b. Operacje calkowania pokazano na rys. 11 a,b.
Uktad z rys. 11b zwicksza czas dokonywania operacji hez
wydatnego pogorszenia dokladno$ci, co ma miejsce w przy-
padku ukiadu z rys. 1lla.

Oprocz tego uklad z rys. 11b pozwala na wzmocnienie
sygnalu wyjsciowego.

Zasade rozniczkowania pokazano na rys. 12a,b. Uklad
z rys. 12b realizuje dokonanie dokladne operacji z mozliwo-
§cig wzmocnienia sygnalu wyjsciowego.

Rejestracje

Kolejnym etapem po dokonaniu modyfikacji sygnalu
przesylanego czujnika jest zapis dla umozliwienia analizy
wynikow. W ukladach pomiarowych do préb w locie spo-
tyka sie obecnie zasadniczo dwa typy rejestratoréow, a mia-
nowicie: oscylografy petlicowe i rejestratory magnetyczne.
Inne typy rejestratoréw (rysikowe i inne) wyszly z prak-
tycznego zastosowania ze wzgledu na malg ilosé kanalow,
duze wymiary oraz niewygodng posta¢ zapisu dla opraco-
wania wynikow. Dla spelnienia wymagan rejestratory do
prob nowoczesnych samolotéw powinny odznacza¢ sie na-
stepujgcymi cechami:

a) wystarczajgcg liczbg kanaldéw rejestrujgcych,

b) wysokg dokiadno$cig i odpowiednimi charakterystykami
dynamicznymi,

¢) duzym zapasem tas$my, warunkujgcym czas trwania po-
miaru,

d) mozliwoscig regulacji szybko$ci ruchu iasmy w szero-
kich granicach,

e) malymi wymiarami i ciezarem,
f) prosta konstrukecjg umozliwiajgcg szybka i latwg obstuge,

Tabela 2

Oscylografy petlicowe -

Zalety i wady rejestracji oscylograficznej i magnetycznej

Rejestratory magnetyczne

Zalety

1

—Wysoka czulos¢ petlic pozwalajgca na
pomiar nawet bardzo malych pradow,
bez konieczno$ci wzmocnienia

—Rejestracja na jednej tasmie, kilku, kil-
kunastu, a nawet Kkilkudziesi¢ciu para-
metrow jednocze$nie

—Moznos¢ rejestracji w szerokim zakresie
czestotliwosei (od 0 do kilku tysiecy Hz)

—Wysoka dokladnos¢ rejestracji
(od 0,3--1%)

—Mozliwosé zastosowania oscylografow w
zmicnnych warunkach obcigzen mecha-
nicznych oraz klimatycznych

—Male wymiary i ciezar

—Prosta obsiuga

~Utrudnione automa-
tyczne opracowanie
wynikow, a szczegol-
nie przy oscylogra-
fach wielokanalowych

Zalety W a

3 4

—Rcjestracja na jednej tasmie od kilku do
kilkudziesieciu parametréw jednoczesnie
—Mozliwosé rejestracji w szerokim pasmie

czestotliwosci
—Lbatwe wprowadzenie zarcjestrowanych
wynikoOw do automatycznego opracowania
—Odpornos¢ na zmienne warunki przecig-
zenn mechanicznych i zmienne warunki
klimatyczne

-—Zlozona konstrukcja
wymagajgca specjal-
nie wykwalifikowane-
g0 personclu
Wymagana duza sta-
tos¢ napiecia zasila-
nia ze wzgledu na
koniccznosé utrzyma-
nia statej predkosci
przesuwu tasmy i sta-
bilizowanego zasila-
nia wzmacniacza za-
pisu

—Konieczno$¢é instalo-
wania dodatkowe]
aparatury dla kazdej

72 TECHNIKA LOTNICZA NR 3/1965

- sciezki pomiarowej |



g) odpowiednig postacig zapisu, wygodng do opracowania
wynikow,

h) niewrazliwo$cig na drgania, przecigZenia mechaniczne
i zmienne warunki klimatyczne.

Jezeli ilo§¢ mierzonych parametréw przekracza ilo$¢ dy-
sponowanych kanatéw rejestratora, nalezy stosowaé¢ roz-
dziat w czasie dla zarejestrowania na jednym kanale wie-

Tabela 3a
Charakterystyki petlic oscylografow typu K5-22, Ki12-21
i K20-21
Czesto- 3 ) Uchyb przy temp.
Typ ‘ Y e e | SE yo pray *emb- | Maks,
petlicy drgan 5 o dopqszc'z.
‘ wlasnych s +20 —60—=+50 |Obciazenie
‘ | Hz ?1;1“1 0 °C | °C mA
I 5000 0,2 10 1,0 1.5 30 ‘
| 1 2500 0.5 25 1.0 1,5 30
11 1200 2,0 10 1,0 15 15
v 300 30 30 1,0 1.5 2
v 80 250 30 1.0 15 03 |
VI 80 500 50 | 1,0 1,5 0.2
VII 80 000 | 60 1,5 2,0 0,1

cej, niz jednego parametru. Prawie zawsze mozna tak po-
grupowaé¢ poszczegdélne parametry (szczegélnie wielkos$ci
o matej czestotliwosci zmian), aby mozna dokonywac¢ takiej
rejestracji. Rozdzialu w czasie dokonuje sie za pomocg
odpowiednich komutatoréw, ktore z okre$long czestotliwo-

Scig przetgczajg okreslone czujniki na ten sam kanat reje-
stratora. Nalezy jednak zaznaczyé, ze rejestracja wiecej
niz jednego parametru na kanale jest niewygodna ze wzgle-
du na utrudnione opracowanie wynikow. W przypadku, gdy

Rys. 14a. Rejestrator magnetyczny typu ,,Ampex’’

dysponuje sie miejscem na umieszczenie drugiego rejesira-
tora, nalezy tego unikac.

W tabeli 2 omoéwiono wady i zalety oscylografow petli-
cowych i rejestrator6w magnetycznych, a w tabeli 3a, b

Tabela 3b
[l charakte- | Typy oscylografow . R
rystyka ‘ K4-21 | K5-22 | ¥59-21 | K1 2-21 12-0S-2 | K20-21 ! o
1 2 3 4 5 6 i/
Liczba petlic 4 | 5 | 9 | 12 ‘ 12 20
—_ B | | R (S - ——
Szerokosc | ’
| tasmy mm 100 60 ‘ 100 ‘ 100 | 120 190 |
i N - e | e | — ———— [
Za |
‘ g0 Gy ‘ 10 8 ‘ 40 20 | 2 0 |
——— - e | —— | — —_— | _— —_—
Srednia pred- 10 1 25 3 5 1
kos$¢ ruchu 2,5 5 50 12 25 2.5
tasmy 50 25 200 60 50 25
w mm/sek 250 125 400 250 250 100 |
2400 250
4800 100 :
2500
Napiecie zasi- !
lania (V) 274-10%, 27410%,|274+10%, 27-+10%, 27+10% |27410% ]
Zakres pracy |—60do |—60do | —60do| —60 do —60 do |—60 do o
.o 0 50 50 . .
Wi temp = C_ = +5 il i) - _+ + Rys. 14b. Blok wzmacniaczy =zapisu rejestratora typu ,,Ampex’’
Poboér pradu A 6 20 5 3,5 9,3
a) bez ogrzew. 20 27 10 9 19,1 . . . . . .
b) z ogrzew. e - i 4 zasadnicze charakterystyki niektorych typow oscylogra-
| fow i rejestratoro6w magnetycznych stosowanych wspotczes-
y 8 33 | 12 16 27 1 ; ! ! ; :
wegra Al ki 8 8 ] nie do prob w locie. Na rys. 13a, b i 14 ilustracje oscylo-
955% | 230X 205x 370x 281% grafow Kb5-22, K12-21 i rejestratora magnetycznego typu
Wymiary (mm) 314x 320x 185x 290x 266x ,2Ampex”.
130 45 390 230 480 dokonczenie w mast. zeszycie.
Tabela 4

Charakterystyki rejestratorow

magnetycznych do préb samolotéw w locie

| ‘ Charakterystyki
Typ Przeznaczenie -
Rodzaj Ilos¢ Zapas Srednie predkosci ruchu Charakterystyka
modulacji kanalow tasmy tasmy i przenoszenie
Ampex Uniwersalny rejestra-| a) zapis bezposredni . 14 600 m 10; 15; 20; 30; 40 cal/sek 700 Hz-=-70 kHz
tor jpokladowy b) modulacja szerokosci lub
impulsu 28
Midas Lotniczy rejestrator | modulacja czestotliwosci it 250 m 5; 30 cal/sek brak danych
pokladowy
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Cisnieniowy pomiar wysokoséci i predkosci lotu samolotu w obszarze

przydzwiekowym i naddzwiekowym

Cz.

Pomlar wysokosci i predkosci lotu nadal jest w wiek-
szoSci przypadkow oparty na zasadzie pomiaru ci$nien:
statycznego i catkowitego. Jednym z probleméw jest pra-
widlowe sondowanie tego cisnienia, tj. pobieranie ich
w miejscach, gdzie warto$¢ liczbowa tych ci$nien nie byla-
by z jakichkolwiek powodéw zakl6cana, a przy tym tzw.
poprawka aerodynamiczna wysokoSciomierza i predkoscio-
mierza nie przekraczalaby zbyt duzych warto$ci. W niniej-
szym artykule podano stosunkowo prosta, lecz zadowala-
jaca metode wyznaczania tych poprawek oraz wskazdowki
odnos$nie lokalizacji nadajnikéw ci$nien na samolocie, ze
szczegdlnym uwzglednieniem wplywu zakresu predko$ci
przydzwiekowych na prawidlowos¢ pomiaru predkosci i wy-
sokosci lotu.

Oznaczenia

A___l_ Kcal ien] " snik
=7 e — cieplny réwnowaznik pracy
AW — skrot oznaczenia: Atmosfera
Wzorcowa
b — m — polowa rozpietoSci ptata nosnego
Kcal ieplo wilasci -
Cp G °K cieplo wilasciwe przy przemianie

p = const.
¢, — wspotczynnik sily nos$nej pilata
D — m — $rednica kadluba

m
g — — przyspieszenie ziemskie
sek?
hy = hpp + Shy — m — wysoko$¢ barometryczna

hp — m — wysoko$¢ przyrzadowa
hpp =hp + 0h; — m — wysokos¢ przyrzadowa poprawio-

na
m2
i — e — entalpia przypadajaca na jed-
nostke masy powietrza
‘p
k = — — wykladnik adiabaty
cv
1 — m — lokalna cieciwa skrzydla
kG sek
m— —— — sekundowy wydatek masowy po-
m

wietrza na jednostke powierzch-
ni fali uderzeniowe]j

M_,= M — liczba Macha przeplywu nieza-
kldéconego

M_, jrq — liczba Macha przeplywu nieza-

kloconego odpowiadajgca poja-

wieniu sie na rozpatrywanym
elemencie samolotu lokalnej
predkosci, rownej predkosci
dzwieku

s ter'g — liczba Macha przeplywu nieza-
kiéconego, przy ktoérej na rozpa-

trywanym elemencie samolotu
zanika catkowicie przeplyw pod-
dzwiekowy
kG e .
Pc — ,  — CiSnienie calkowite
m
\ kG . . . .
De — mt ciSnienie calkowite za prostopa-

dig falg uderzeniowsg
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kG
Ps — m?
Kcal

» - °K
t — °C
T — °K
T, — °K
Tp — °K

Top = Tp + 0T — °K

m2
U —
sek?
i km
V= -
l/a h
km
Vi=Ve+ Ve — ——
h
km
Vo=Vpp +6V, — ——
h
km
Vp — h
km
Vop=Vp +6V) — _h_

¢ — stopien

B
dhg — m
ohi — m
0T — °K
km
e a
km
vy — —
h
km
Wi = T
kG
Ape — T
m?2
kG
dps — B
m
kG sek?
Q - 1
m

cis$nienie statyczne

eniropia

temperatura
Celsjusza
{emperatura stalyczna powietrza
w skali Kelvina

temperatura spietrzenia (calko-
wita) powietrza w skali Kelvina
temperatura przyrzagdowa w skali
Kelvina

temperatura przyrzadowa popra-
wiona

statyczna w skali

energia wewnetrzna przypadaj3-

ca na jednostke masy powielrza

predkos¢ rzeczywista wzgledem
powiétrza

predkos¢ rownowazna poprawio-

na

predko$é rownowazna
predko$¢ przyrzadowa

predko$¢ przyrzadowa popra-
wiona

kat zawarty miedzy osig sondy
ciSnieniowej a kierunkiem strug
przeplywu niezakloconego

stala termometru z nasadkg

poprawka aerodynamiczna wy-
soko$ciomierza

poprawka laboratoryjna wysoko-
Sciomierza

poprawka laboratoryina termo-
metru

poprawka aerodynamiczna pred-
koSciomierza

poprawka laboratoryjna predko-
Sciomierza

poprawka predkoSciomierza na
Scisliwosce

blad ci$nienia catkowitego

— blad cisnienia statycznego

gesto§¢ powietrza na wysokosci

lotu



kG sek?®

8o — - — gesto$§¢ powietrza na pozioimie

morza wg AW

o =L _ gestos¢ wzgledna
%o

Uwagi: 1. Indeks ,,1” dotyczy parametréow przeplywu po-
wietrza przed falg uderzeniowsg. Indeks ,,2” dotyczy para-
metrow przeplywu powietrza za falg uderzeniowa.

2. W teksScie, w nawiasach kwadratowych, kolejny nu-
mer literatury podano zgodnie z zalgczonym wykazem.

Wstep

W miare wzrostu predkosci i wysokosci lotu nowoczes-
nych samolotéw komplikuje sie problem dokladnego po-
miaru tych parametréw. Przy uzyciu pdwszechnie stosowa-
nych cisnieniowych metod pomiaru juz przy matych i $re-
dnich predkosciach zachodzi konieczno$¢ wprowadzania
réznych poprawek do wskazan predko$ciomierza i wysoko-
Sciomierza, a przy duzych, zagadnienie to komplikuje sie
zarowno teoretycznie, jak i pod wzgledem metod ich wy-
znaczania.

Ponizszy artykul omawia ten problem od strony teore-
tycznej i praktycznych sposobéw jego rozwigzania.

Niezaleznie od tego, czy chodzi o predkosci poddzwie-
kowe czy naddzwiekowe, podstawowym i powszechnie
przyjetym sposobem wyznaczania predko$ci samolotu
wzgledem powietrza za pomoca aparatury pokiadowej jest
metoda pomiaru ci$nienia calkowitego i statycznego.

Odpowiednie wzory, omoéwione w tek$cie, dajgce zalez-
no$¢ miedzy roznicg cisnien (calkowitego i statycznego)
a predkoscig, umozliwiaja przecechowanie tarczy mano-
metru, ktorym jest w zasadzie predkosSciomierz, przy czym
jeden z tych wzoréw obowigzuje dla calego zakresu pred-
koSci mniejszych od predkosci dzwieku z dodatkowym
uproszczeniem przy M < 0,2, kiedy to odrzuca sie dalsze
wyrazy rozwiniecia na szereg, przyjmujgc, ze roéznica
ciSnien rowna sie ci$nieniu dynamicznemu.

2

Drugi wzo6r, tzw. Rayleigha, droga posrednig, przez
liczbe M, umozliwia naniesienie podzialki dla predkosci
przewyzszajacych predkos¢ dzwieku. Wzor ten uwzglednia
spadek ci$nienia catkowitego, powstaly na skutek wytwo-
rzenia sie prostej fali uderzeniowej przed sondg ci$nienia
catkowitego, a ktorej zréodlem jest sama rurka Pitota.

Podziatka predkosciomierza, naniesiona wg wyzej wspom-
nianych wzorow dla idealnego predkosciomierza (bez bte-
dow laboratoryjnych i bledéow aerodynamicznych), obowig-
zuje w warunkach atmosfery wzorcowej na poziomie morza,
tzn. przy p="760 mmHg i t=15°C. Przy pomiarach pred-
koSci na wysokosciach innych niz standartowa wysokos$¢e
barometryczna na poziomie morza, do wskazan predkoscio-
mierza wprowadza sie¢ tzw. ,,poprawki na $cisliwos¢”. Po-
niewaz poprawki te zostaly szczeg6lowo rozpatrzone w do-
tychczas opracowanych metodykach i stosowane sg od
dawna podczas préb w locie, warto tu jedynie przypomniec¢,
ze poprawki te OV zalezg od predko$ci rownowaznej Vo
i wysoko$ci lotu h. Uwzglednienie ich pozwala wyznaczy¢
tzw. predkos$¢ réwnowazng poprawiong V;, a w nastepstwie,
po podzieleniu przez ]/a , predkos$¢ rzeczywistg V.

Wida¢ wiec, ze niezaleznie od zakresu, teoretycznych
trudnos$ci przy pomiarze predkosci nie ma i Zze stosuje sie
metody juz dobrze znane.

Sprawa polega jednak na tym, aby mierzone ci$nienia
zarowno catkowite, jak i statyczne, byly prawidiowo
wysondowane, tzn. pobierane w miejscach, gdzie ich
warto$¢ liczbowa nie bylaby 2z jakichkolwiek powodow
zaklocona. Poniewaz takich idealnych miejsc ani warun-
kéw na samolocie nie ma, chodzi o to, aby nieuniknione
znieksztalcenia ci$nien byly niewielkie oraz aby mialy one
warto§¢ jednoznaczng i w konkretnych warunkach lotu
wyznaczalng.

Przechodzgc do omowienia wymagan, jakie nalezy spel-
ni¢ przy sondowaniu ci$nien, trzeba stwierdzi¢ co naste-
puje:

Pc — DPs

Warunki dla ciSnienia catkowitego

Ciénienie catkowite jest wysondowane prawidlowo, jezeli
w strudze powietrza, na drodze od strumienia wolnego do

jej pelnego wyhamowania w otworze ciSnienia calkowitego
sondy, zachodzi przemiana izentropowa, tzn. bez wymiany
energii z otoczeniem. Warunki takie istniejg nawet tam,
gdzie ciSnienie statyczne podlega wplywom pola ci$nien
woko6l samolotu, o ile oczywiscie to pole ci$nien spowodo-
wane jest adiabatycznymi zakléceniami przeptywu. Nie ma
natomiast takich warunkow w strumieniu zasmiglowym,
w cieniu aerodynamicznym za jakimkolwiek elementem sa-
molotu, w warstwie przySciennej oraz, co jest wazne dla
predkosci przydzwiekowych i naddzwiekowych, za falg
uderzeniowa, spowodowang przez elementy samolotu.

Nie do unikniecia jednak jest wyprzedzenie czola sondy
ciSnienia calkowitego przez prostg fale uderzeniowsg, wytwo-
rzong przez samg sonde, znajdujgcg sie w ruchu z pred-
koscig naddzwiekows. Jednak strata ci$nienia calkowitego
spowodowana przez te fale jest, w konkretnych warunkach
lotu, jednoznaczna i uwzglednia jg uzyty do cechowania
predkosciomierza wzor Rayleigha.

Przyczyny koniecznosci unikniecia wplywu na ci$nienie
catkowite fal uderzeniowych, pochodzgcych od samolotu,
jak réwniez sposob kontroli prawidlowosci umieszczenia
sondy ci$nienia catkowitego zostang omoéwione w dalszym
ciggu artykutu.

Warunki dla ciSnienia statycznego

Podczas sondowania cisnienia statycznego przy pred-
kosciach przydzwiekowych i naddzwiekowych napotyka sie
te same trudnosci, co i przy predkosciach poddzwiekowych.
Mianowicie pole ci$nien, wywolane obecnos$cig samolotu,
znieksztalca cisnienie otoczenia. Totez przy lokalizacji sondy
ci$nienia statycznego trzeba wyszukac¢ takie miejsce, aby —
jak juz wspomniano — odchylenia byly mozliwie niewiel-
kie i mialy charakter stacjonarny, tzn. w okreslonych wa-
runkach lotu byly jednoznaczne. Wielko$¢ tych odchylen
wyznacza sie odpowiednim cechowaniem w locie. Znalezio-
ne doswiadczalnie odchylenia, wziete ze znakiem przeciw-
nym, dajg tak zwane poprawki aerodynamiczne. W litera-
turze angielskiej nazwano je bledami potozenia (position
errors), poniewaz o ich wielkoSci decyduje umiejscowienie
(pozycja) sondy ci$nienia statycznego. Metody praktycznego
wyznaczania tych poprawek na duzych wysoko$ciach, przy
predkosciach przydzwiekowych i naddzwiekowych, bedg
tematem niniejszego artykutu.

Sondy ci$nienia calkowitego i statycznego -sg stosowane
dla calego omawianego zakresu predkosci w formie stan-
dartowych rurek Pitota. Ich ksztalt zewnetrzny (profil two-
rzacej) jest podyktowany troska o niewrazliwo$¢ tych
rurek na odchylenia przeplywu od Kkierunku poosiowego,
w mozliwie szerokim zakresie katow natarcia i Slizgu.

Odleglos¢ zas otworkow statycznych od czota rurki, wy-
razona jako wielokrotno$é srednicy rurki, jest tak dobrana,
aby strumien powietrza przyhamowany prostg falg uderze-
niowg powstalg przed czolem rurki, mogt sie znéw rozpe-
dzi¢ i ci$nienie statyczne wroécilo do wartosci ci$nienia sta-
tycznego strumienia.

W artykule podano wykresy i tabele zaczerpniete z lite-
ratury zagranicznej, obrazujgce doswiadczalnie sprawdzony
wplyw pozycji rurek na samolocie oraz wplyw kata natar-
cia na procentowo wyrazony bigd mierzonych ci$nien
w stosunku, do ci$nienia dynamicznego.

Fale uderzeniowe i ich zrodia

Z predkosSciami przydzwiekowymi jest zwigzane — jak
wiadomo — tworzenie sie na poszczegélnych elementach
samolotu tzw. fal uderzeniowych. Sg to powierzchnie nie-
ciggloSci w sensie nieciggloSci parametrow powietrza. Sg
one interesujgce przy pomiarach predkosci, bowiem war-
toSci cisnien' za falg uderzeniowg ulegajg zmianom w sto-
sunku do przeptywu niezakiéconego.

W zwigzku z tym ponizej omoéwiono pokrotce sposob
i warunki powstawania fal uderzeniowych pod kgtem
widzenia najbardziej racjonalnego umieszczenia rurki Pito-
ta na samolocie.

Poniewaz na samolotach przy- i naddzwiekowych rurke
Pitota wysuwa sie przed skrzydio lub kadtub, najbardziej
interesujace sg zaklocenia tworzace sie badz to przed
skrzydiem, badz przed kadlubem. Najciekawszy bedzie za-
tem zakres liczb Macha przeplywu niezakléconego — M,
zawierajacych sie¢ w przedziale M., jprq << M. < M, Kkrg.
Przy czym M, ;4 Jest to liczba Macha przeplywu niezakto-
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conego, odpowiadajgca pojawieniu sie lokalnej predkosci
rownej predkosci dzwieku na rozpatrywanym elemencie
samolotu, natomiast M., krg — liczba Macha przeptywu nie-
zakléconego, przy ktorej na danym elemencie samolotu
(np. na profilu) zanika calkowicie przepiyw poddzwiekowy.

Fale uderzeniowe od izolowanego skrzydta

Jesli chodzi o profil skrzydia — najpierw tworzy sie fala
uderzeniowa typu lambda (przy M., = M_ 4,q4). Nie jest
ona jednak interesujgca, gdyz zaburzenia spowodowane

przez fale uderzeniowg nie przedostajg sie w Kkierunku
przeciwnym do kierunku przeptywu.

Ograniczy¢ sie zatem nalezy do rozpatrzenia jedynie
zakresu liczb Macha 1< M__ < M__ Kkr g W tym przedziale,

kiedy predko$¢ przeplywu niezakloconego przed profilem

Rys. 1. Ukiad fal uderzeniowych na profilu dla 1 < M < Moekrg

przekroczy predko$¢ dzwieku, na przodzie profilu powstaje
tak zwana czolowa fala uderzeniowa. Przy tepo zakonczo-
nym nosku lub duzym kacie rozwarcia ostrza profilu fala
taka jest odsunieta przed profil (tak jest miedzy innymi
w przypadku profiléw konwencjonalnych o stosunkowo du-
zych promieniach krzywizny na nosku).

Ta odsunieta fala uderzeniowa w czeSci Srodkowej jest
zblizona do prostopadiej. Za falg, w obszarze zaznaczonym
na rys. 1 powierzchnig kropkowang, tworzy sie wiec
obszar przeplywu poddiwiekowego, poza ktérym mamy
wszedzie predko$ci naddzwiekowe.

Przy dalszym zwiekszaniu liczby M__ fala zaczyna zbli-

za¢ sie do noska profilu, az w koncu powstanie tak zwana
fala zwigzana. Jest to juz typowa sko$na fala uderzeniowa
(rys. 2). A wiec interesujacy zakres liczb M _., kiedy to
powstaje odsunieta fala uderzeniowa, zawiera sie wtlasnie
I<M <M.y,

W przypadku uzyskania odpowiednio duzej intensywnosci
w obszarze otwor6w pomiarowych rurki Pitota (gdy maszt
jest zbyt krotki), jak roéwniez przy przochodzeniu fali odsu-

Rys. 2. Uklad fal uderzeniowych na profilu dla 1< M., = M, kr g

nietej w zwigzang, moze ona zakléci¢ wskazania predkoscio-
mierza lub wysokoS$ciomierza. Tak wyglada schemat po-
wstawania fal uderzeniowych na profilu w rozpatrywanym
zakresie liczb M.

Fale uderzeniowe od izolowanego kadtuba

W samolotach, np. typu Lim, ze wzgledu na wlot po-
wietrza do silnika znajdujacy sie z przodu kadiuba tenze
kadiub stanowi bryte tepa. W zwigzku z tym tu réwniez
wytworzy sie najpierw fala uderzeniowa odsunieta, ktoéra
ze wzrostem liczby M__, bedzie zblizata sie do kadiuba.
Przy nieprawidlowo umieszczonej rurce lub przy jej nie-
odpowiedniej dlugo$ci moga nastgpi¢ zaklécenia wskazan
z tych samych wzgledéw, co w przypadku zamocowania
tejze rurki na skrzydle.
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Fale uderzeniowe od zespolu
skrzydto — kadtub

Wyzej omoéwiono przyczyny wystepowania we wskaza-
niach przyrzadéw (predko$ciomierza, wysoko$ciomierza
i machomeiru) zaklécen spowodowanych bezposrednio ele-
mentem samolotu (skrzydiem czy kadlubem), na ktérym
zostala zamocowana rurka Pitota.

W przypadku umieszczenia rurki Pitota na skrzydle
kompletnego samolotu, obraz zaklécen staje sie bardziej
skomplikowany.

Na pomiar ci$nien wplyw moze mie¢ wtedy powstajaca
fala uderzeniowa na kadlubie — odsunieta lub zwigzana,
fale uderzeniowe powstajgce na przejsSciu skrzydlo-kadiub,
czy tez na przyklad na krawedzi natarcia, w miejscu, gdzie
nastepuje zmiana skosu krawedzi natarcia. Je§li chodzi
jednak o te dwie ostatnie fale uderzeniowe, to przy umiesz-
czeniu rurki Pitota na koncu skrzydia mozliwo$¢ zaklocen
od nich praktycznie nie istnieje.

Uderzeniowa fala odsunigta ma ksztatt krzywoliniowy,
Za jej czolem wystgpuje obszar predkos$ci poddziwiekowej,
dla ktérego nie ma dotychczas wyczerpujgcego ujecia teore-
tycznego. W zwigzku z tym nie ma mozliwos$ci teoretyczne-
go wyznaczenia jej pozycji, a tym bardziej okre§lenia za-
siegu jej wplywu. Wiadomo roéwniez, ze ze wzrostem odle-
glosci od zrodia zaburzenia w kierunku prostopadiym do
kierunku przeptywu, fala uderzeniowa ulega rozmyciu, tzn.
maleje jej intensywno$¢. Dlatego mozna sie spodziewac, ze
wplyw tej fali na rurke umieszczong na koncu skrzydia,
przy odpowiednio dlugim maszcie, jest niewielki.

Przy wzroscie liczby Macha tworzy sie na kadilubie zwig-
zana skos$na fala uderzeniowa — nie ma ona jednak wpty-
wu na pomiar ci$nien, gdyz na skutek swojego skosu nie
obejmuje zasiegiem rurki. Jest tak oczywiScie tylko wtedy,
jezeli rurke Pitota umie$ci sie na koncu skrzydia na odpo-
wiednio dlugim maszcie.

Otwory sondujgce cis$nienie, a zwtlaszcza ci$nienie calko-
wite, nalezy stara¢ sie zawsze umieSci¢ przed jakgkolwiek
falg ci$nieniowg spowodowang elementami samolotu z tego
wzgledu, ze w przypadku konkretnej fali (dla danej licz-
by M), wprawdzie tylko teoretycznie, mozna jednak wyli-
czy¢ poprawki na ci$nienie, natomiast je$li chodzi o oma-
wiane fale w calym zakresie liczb M, istnieje zbyt duzo
niewiadomych. Pomijajac odsunietg fale uderzeniowg, na-
wet w przypadku zwigzanej sko$nej fali uderzeniowej, wy-
stepuja trudnos$ci bedace nastepstwem wielu zjawisk,
a wiec: zmniejszenie sie intensywno$ci samej fali wzdiuz
jej dilugosci, wplyw fal zgeszczeniowych lub rozrzedzenio-
wych, powodujacych zakrzywianie fali w kierunku zgod-
nym z Kkierunkiem przeplywu, wplyw fal uderzeniowych
zwigzanych badz odsunietych, wywotanych pozostatymi ele-
mentami samolotu. W tych warunkach wyznaczenie ,,zasie-
gu” fali uderzeniowej, zwazywszy, ze caly obraz zjawiska
zmienia sie ze zmiang liczby Macha — jest praktycznie nie-
osiggalne. Dlatego tez rurke Pitota staramy sie wysunac
w takim stopniu do przodu (odpowiednia diugo$¢ masztu)
i tak daleko od kadiuba (np. na koniec skrzydia), aby omo-
wione fale uderzeniowe, wywolane poszczegélnymi elemen-
tami samolotu, nie obejmowaly rurki swym wplywem.
Inng metoda jest wysuniecie masztu z nadajnikiem ci$nien
przed nos kadtuba.

Fale uderzeniowe od izolowanej rurki
Pitota

W przypadku rurki Pitota, skrzydia lub kadiuba, w poblizu
M_, = 1 najpierw pojawia sie odsunieta fala uderzeniowa,
ktora ze wzrostem liczby Macha przechodzi w fale uderze-
niowa zwigzang. Ponadto’ w przypadku zmiany S$rednicy
wzdluz dlugosci powstaja lokalne fale uderzeniowe. Zro-
diem ich moga by¢ takze otwory pobierajace ci$nienie
i wszelkie niedokladnos$ci wykonania.

Nalezy tu jeszcze omowic odchylenia wskazan przyrzadow
ciSnieniowych powstajgce przy predkosciach przydzwieko-
wych.

Przy zalozeniu, ze bledy od ci$nienia calkowitego zostaly
wyeliminowane przez odpowiednie umieszczenie sondy ci$-
nienia catkowitego, pozostaje tylko rozpatrzy¢ bledy od cis-
nien statycznych. Bledy te wystepuja jako pojedyncze usko-
ki lub pulsacje wskazan dla pewnego zakresu, zreszta was-
kiego, liczb Macha w poblizu M__= 1. Ponizej omoéwiono je
kolejno.



Oto6z sadzac z posiadanych materialow, pojedynczego
uskoku wskazan jest bardzo trudno sie pozbyé¢ i dazy sie
Jjedynie do tego, aby wyslepowal on w waskim przedziale
liczb Macha oraz do ograniczenia jego wielkosci. Wedlug
danych dos$wiadczalnych dla tego uskoku cisnien w obsza-
rze M = 1 blad aerodynamiczny predkosci 0V, dla odpowied-
nio umieszczonych rurek Pitota nie przekracza 1--2,5%
predko$ci rownowaznej. Mozna wiec zgodzi¢ sie na wyste-
powanie tego zjawiska ze wzgledu na to, ze M.. &1 nigdy
nie odpowiada predkos$ci eksploatacyjnej samolotu i w zwig-
zku z tym samolot znajduje sie na te} predkosci przejscio-
wo, przez bardzo kro6tki okres czasu. Jesii chodzi o przyczy-
ne wystepowania tego zjawiska, to jest ona trudna do
uchwycenia i okreslenia w sposOb jednoznaczny. Migdzy
innymi moze nig by¢ przesuwanie sie odsunietej fali ude-
rzeniowej skrzydtowej przez otworki ci$nienia statycznego,
przy zwiekszaniu sie liczby Macha podczas lotu.

Jak wyglada w $wietle tej hipotezy zmniejszenie sie 0V,
przy zwiekszaniu sie diugo$ci rurki? Mozna to wytlumaczyc
tym, ze im dalej od osrodka zaburzajgcego, w danym przy-
padku od skrzydia, znajdujg sie otworki ci$nienia statycz-
nego, tym dla mniejszej liczby M nastgpi przejscie fali
przez otworki. Z kolei przy mniejszej liczbie M jest mniej-
sza intensywno$¢ fali uderzeniowej, a wiec tym samym
mniejsza zmiana ci$nienia za falg (w stosunku do ci$nienia
przepiywu niezaburzanego) i aalej, mniejsze 0V,.

Jest to jedna mozliwos¢; inne natomiast, to przemieszcza-
nie sie odsunietych fal uaerzeniowych od zgrubienia samej
rurki Pitota, od kadluba iub od innego elementu samolotu.

Drugie zjawisko — pulsacja wskazan — moze mie¢ row-
niez rozne przyczyny, miedzy innymi mogg na otworach
ci$nienia statycznego powstawac rale uderzeniowe co praw-
da o matej intensywnosci, ktoére z kolei na skutek wahan
samolotu wokol swych osi mogg by¢ ,,zdmuchiwane” i po-
wstawaé¢ znow — zaleznie od usytuowania rurki Pitota
wzgledem kierunku naptywajacych strug. Wspomniane wa-
hania samolotu, acz minimalne i praktycznie niezauwazalne,
istniejg nawet przy predkosciach nisko poddzwiekowych,
a tym bardziej mogg istnie¢ przy predkosciach przydzwie-
kowych, kiedy zakléceniu ulega statecznosc.

Jes$li chodzi o pulsacje ci$nien, to nalezy stara¢ sie ici
unika¢, gdyz moga powodowaé¢ nieregularnosci wskazan
przyrzgdow, co dezorientuje pilota.

Zdawatoby sie, ze w nastepstwie istnienia fali uderzenio-
wej na rurce Pitota, ci$nienie statyczne pobierane przez
otwory w pordownaniu z ci$nieniem atmosferycznym zwiek-
sza sie. Jednak tak nie jest, gdyz otwory ci$nienia statycz-
nego umieszcza sie na rurkach w takiej odlegtosci od noska,
a tym samym od fali, ze strumien powietrza znow zagza
sie rozpedzi¢ i w otworach ciSnienia statycznego otrzymuje
sie to samo ci$nienie co przed falg uderzeniows.

Rozpatrujgc rurke Pitota jako izolowang, przy predko$-
ciach naddzwiekowych (wylgczajac obszar M__ 22 1), nie po-
trzeba wprowadza¢ poprawek dla ci$nienia statycznego,
gdyz poprawka odnosi sie tylko do ci$nienia calkowitego.
Z tego samego powodu nie wnosi sie teoretycznych popra-
wek do wskazan wysoko$ciomierza dla predkos$ci naddzwie-
kowych.

Rownania skalowania predkosciomierzy

Ponizej omdéwiono konwencjonalng rurke Pitota, jako naj-
czeSciej stosowang do pomiaru ci$nienia dynamiczego i sta-
tycznego. Jako jej najbardziej efektywny przedziat pracy
przyjmuje sie: predko$¢ minimalng rzedu 1=-2 m/sek i mak-
symalng, odpowiadajgcg liczbie M_, &20,85.

Istnienie dolnej granicy mozna objasni¢ wptywem silt lep-
kosci, natomiast gérna granica uwarunkowana jest tym, ze
jesli przy duzych przydzwiekowych predko$ciach strumie-
nia otwor ci$nienia catkowitego pracuje normalnie, az do
iczb M__ 21, to otwory ci$nienia statycznego, poczynajac
od M_,= 0,6 skazajg wskazania przyrzgdu. Przy M__ = 0,8
bledy te, zwigzane z miejscowym kryzysem falowym, do-
chodzg do ~4Y%6 wielkos$ci ci$nienia dynamicznego.

W przypadku pomiaru ci$nienia catkowitego, dla rozsze-
rzenia zakresu pomiarowego na predkosci naddzwiekowe
przyjmuje sie inne zalezno$ci, stuzace do skalowania pred-
kos$ciomierza.

Z rozszerzeniem zakresu pomiarowego ci$nien statycz-
nych radzono sobie réznymi sposobami, a wiec przez zasto-
sowanie specjalnych sond ci$nienia statycznego lub tez dro-
gg pewnej modyfikacji zwyktej rurki Pitota.

Po tym krotkim wstepie mozna przej$¢ do oméwienia
rownan skalowania predko$ciomierzy. Jak wiadomo, réznica
ci$nienia calkowitego i statycznego w przeptywie niescisli-
wym rowna sie ci$nieniu dynamicznemu (ci$nienie pred-
kosci).

oVv?
2

Pe — DPs = [1]
Powyzszg zalezno$¢ mozna stosowaé do M_. << 0,2, ponie-
waz juz przy M_, = 0,2 blad powstajgcy na skutek nieu-
wzglednienia $ciSliwosci siega do 1%. Powyzej M_, =0,2 do
M_, =1, stosuje sie ponizszg zalezno$¢, uwzgledniajacg juz
SciSliwo$¢ powietrza, przy zalozeniu spietrzenia adiabatycz-
nego oraz przy zalozeniu statej entropii:
_k_

k—1
) -]
) kM2,

k—1

1
pcﬁpszz 0V2[(1+

Podstawiajgc k = 1,4 oraz stosujgc rozwiniecie na szereg
Newtona otrzymuje sie:

M? M
=+ — +
4 40

MS

1600

1
pc“psz’z‘ (JV’(1+

W powyzszej zaleznosci w nawiasie wyrazy z potegg licz-

by M_, stanowig poprawke na $cisliwo$e. I tak czlon —4

przyjmuje sie — zgodnie z tym co zostalo wyzej powiedzia-
ML

ne — dla M__ > 0,2, natomiast czton 0 dla M__ = 0,8.

Pozostate czilony mozna w ogole zaniedbywac.
Predkosciomierze zatem dla predkosci poddiwiekowych
skaluje sie dla M_, << 0,2 zgodnie z zaleznoScig [1], a dla
zakresu M_, =0,2--1 zgodnie z zalezno$cig [2], przy czym
w obu przypadkach do przeliczen przyjmuje sie warunki
dla poziomu morza wg AW, tj. ps =760 mm Hg; t=15°C;
kG sek?

0e = 0,125 »rn‘ ]

Oczywiécie, tak wyskalowanym predkoSciomierzem bez
popelnienia btedu mozna postugiwaéc sie tylko dla w.w. pa-
rametrow powietrza, to jest na poziomie morza wediug AW.
Na innych wysokosciach nalezy uwzgledni¢ zmiane tychze
parametrow, co ujmuje odpowiedni wzor, ktorego przyta-
cza¢ tu nie ma potrzeby, gdyz w praktyce korzysta sie
z przygotowanego uprzednio nomogramu. Nomogram taki —
w formie klasycznej — daje tzw. poprawki na S$cisliwosc
predkos$ciomierza dV¢ w funkcji predko$ci rownowaznej V,
oraz wysoko$ci barometrycznej hp. Jego odmiang jest no-
mogram pozwalajgcy na przechodzenie wprost i odwrotnie
z predko$ci rownowaznej V), na predko$¢ rownowazng po-
prawiong V;. Nalezy sobie jednak zdawa¢ sprawe, ze w za-
sadzie SciS§liwos¢ zostata juz uwzgledniona w zaleznoSci [2]
skalowania predko$ciomierza, natomiast nomogram uwzgled-
nia tylko poprawke =zalezng od zmiany barometrycznego
ci$nienia powietrza z wysokoscig. Z tego wida¢, ze po-
prawka otrzymana z w.w. nomogramu posiada niezbyt for-
tunng nazwe: ,,poprawki na $cis§liwos$¢”, gdyz stanowi jedy-
nie tylko jej czes$e.

Tyle o predkosciach poddzwiekowych. Jak sie to zagad-
nienie przedstawia dla M_, > 1. Otoz przy M. 21 przed
rurkg Pitota tworzy sie odsunieta fala uderzeniowa, ktoéra
ze wzrostem liczby M_, przechodzi w sko$ng zwigzang fale

uderzeniowg. Jak to bylo juz powiedziane — w Srodkowej
swej czeSci fala odsunieta jest zblizona do prostopadtej.
W obszarze otworu sondujgcego cisnienie catkowite, fale
uderzeniowg dla M., =1 mozna rdéwniez traktowaé jako

fale prostopadilg. Z tego wzgledu przyjmuje sie do okre-
$lenia ci$nienia spietrzenia w otworze ci$nienia catkowitego
zalezno$¢ wyprowadzong dla prostopadtej fali uderzeniowej.
Aby to zalozenie prostopadiosci fali uderzeniowej byto
stuszne, ksztattuje sie odpowiednio wlot rurki, jak rowaiez
w pewnych wypadkach stosuje sie inne $rodki. O powsta-
nie fali prostopadiej nalezy sie stara¢ dlatego, ze umozliwia
ona przyjecie dla catego zakresu predkosci naddiwieko-
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wych jednej zalezno$ci analitycznej, wigzgcej ciSnienie
spietrzenia za falg uderzeniowg z parametrami przeplywu
niezakléconego.

Wyzej wymieniona zalezno$¢ jest inna niz dla predkosci
poddzwiekowych ze wzgledu na zmiany, jakie wprowadza
istnienie fali uderzeniowej. Mianowicie, przemiany zacho-

1 ﬂ )| |
i | |

O
™
<

O

Rys. 3. Rurka Pitota ze sferycznym zakorczeniem

dzace przy przejSciu przez fale uderzeniowg sg nieizentro-
powe na skutek nieodwracalnej przemiany energii mecha-
nicznej w energie wewnetrzng. W zwigzku z tym nastepuje
zmniejszenie ciSnienia spietrzenia za falg w stosunku do
ciSnienia spietrzenia przed falg. Cisnienie spietrzenia za
fala maleje ze wzrostem intensywnosci fali uderzeniowej,
kiedy to ro$nie entronia przemiany. Obliczenia i doswiad-
czenia wykazujg, ze ciSnienie spietrzenia za dowolng falg
uderzeniowg (prostopadig, skos$ng, krzywoliniowg) jest
mniejsze od ci$nienia spietrzenia przed falg. Zjawisko to
dobrze ilustruje nastepujgcy wniosek: przy sprezeniu ude-
rzeniowym ciepto uzyskane w wyniku zamiany nan czesci
cnergii mechanicznej nie moze juz by¢ z powrotem catko-
wicie zamienione na energie kinetyczng bez dodatkowego
wkladu pracy mechanicznej.

Po tym wstepie mozna juz przej$¢ do omowienia rowna-
nia skalowania predko$ciomierza dla predkos$ci naddzwie-
kowych. Jesli przed wlotem do rurki Pitota powstanie pro-
stopadla fala uderzeniowa, to zalezno$¢ miedzy liczbg M_,
przeplywu niezakloconego, a rdznicg ci$nien calkowitego p’c
za falg i ci$nienia statycznego ps, wyraza wzo6r Rayleigha:

T
T k—1

_—

p'c—ps k+1

Ps 2

(k + 1)2M2

4k M2 — 2 (k—1)

Po podstawieniu k = 1,4, przeksztalceniu i rozwinieciu na
szereg, otrzymuje sie ostatecznie:

’ _ _1_ g ieeon 0,7717 0,1642 0,0352
De— Pg 2 oV ( ) o - o
" 0,0069 + 3]
—Mﬁo .....

Dla predkosci poddiwiekowych stosuje sie zalezno$é [2],
natomiast dla predkosci naddzwiekowych zalezno$¢ [3].
Mimo ze te dwie zaleznos$ci sg na pierwszy rzut oka zupetl-

: . De — P Pe— Dy
nie rozne, krzywe = f(M.)dla M <1i I
— 2 —_ 2
2 ¢V 2 ¢V

=f(M,) dla M_>1 przy M_=1 nie tylko daja wspol-

_W% :

= 1.
‘ L, J%ZA .

©

4. Rurka Pitota o zmodyfikowanym ksztalcie

028 d

Rys.
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ng warto$é, ale w sposob ciggly przechodzg jedna w drugg,
majgc tu jedynie punkt przegiecia. Zaleznos$¢ [3] przy

PPy

M__<<1 daje nie posiadajgce fizycznego sensu wartosci
— Vg
) e

odpowiadajgce zmniejszeniu entropii (jak wiadomo, zgodnie
z 1I prawem termodynamiki zawsze A4S = 0), a zalezno$é¢ [2]

Pe—Dg
daje przy M_, > 1 posiadajace sens fizyczny wartosci 1 s
2tV

ale wtedy, gdy przy wlocie do rurki Pitota nastgpiloby
izentropowe spietrzenie powietrza. Jednak tego rodzaju od-
wracalnego spietrzenia powietrza przy naddiwiekowych
predkosciach w praktyce uzyskaé¢ nie mozna.

Dla predkosci naddzwiekowych, tak jak i dla predkosci
poddiwiekowych, wprowadza sie jeszcze tak zwang ,po-
prawke na $ci§liwo$¢”, wynikajgcg z tych samych przy-
czyn, ktére byly wymienione przy omawianiu predkosci
poddzwiekowych. Jedyng roznice stanowi odmienno$¢ za-
leznos$ci analitycznych pozwalajacych obliczye te poprawki.
I tu znéw stosuje sie w praktyce nie wzér, a wspomniany
juz nomogram, na ktérym poprawki sg naniesione zaréwno
dla predkosci poddzwiekowych, jak i naddzwiekowych.

Dobor ksztaltow sond ciSnienia calkowitego i statyveznego

Rozklad ci$nien na powierzchni rurki Pitota, a w szcze-
gbélnosci woko6l otwordw pobierajgcych ci$nienie calkowite
i statyczne, jest okreSlony charakterem przeptywu wokot
rurki, to za§ z kolei zalezy od parametréw geometrycznych
(kata odchylenia od kierunku strug, ksztaltu rurki i poto-
zenia otwordéw) oraz od kryterium podobienstwa — liczby
Re i M_, przeplywu. Oprécz tego duze bledy moze spowo-
dowa¢ wplyw elementéw samolotu zaburzajgcych strumien
powietrza oplywajgcy rurke. Ze wzgledu na to, ze liczby Re

VI eraRries i 272, 7 i
= NN
\ N
N N
B 2772, 727 2727772

Rys. 5. Rurka Pitota stosowana tylko przy predkosciach nad-

dzwiekowych

dla rurek Pitota przy obecnych predkosciach lotu sg do-
statecznie duze, mozna zaniedba¢ wplyw tego parametru.
Za to wplyw kata odchylenia (kgta natarcia lub S$lizgu) osi
rurki od kierunku strug i liczby M_, jest znaczny i moze

powodowa¢ duze bledy. Z bledami tymi mozna walczyé
uwzgledniajgc je w formie poprawek, znalezionych na dro-
dze doswiadczalnej, albo dzieki zastosowaniu takich rurek,
w ktorych bitedy bylyby sprowadzone do minimum.

Najpierw nalezy ustali¢, jakie przedzialy katoéw natarcia
sg potrzebne dla obecnych rurek Pitota. Katy natarcia
skrzydla samolotu w locie na normalnych rezimach mogg
zmienia¢ sie od —5 do -+15°. Lokalny kgt natarcia rurki
wysunietej przed skrzydlo, na skutek wplywu samolotu na
oplyw wokot niego, mozna z grubsza okresli¢ jako 1,5 raza
wiekszy od katéw natarcia skrzydia (przy duzych katach
natarcia). W nastepstwie tego, dobra rurka nie powinna
wykazywaé bledéw w przedziale katéw natarcia od —5°
do +20°.

Warto$s¢ pomiaru ci$nien zalezy od dokladnos$ci ustalenia
sie cisnienia calkowitego i statycznego w odpowiednich
otworach rurki.

Jak to wyglada w przypadku pomiaru ci$nienia catkowi-
tego? Przy rurce ze sferycznym zakonczeniem noska (rys. 3),

. - . km
stosowanej dawniej do predkosci V << 700 T, zakres pra-

widlowej pracy otworu ci$nienia caltkowitego zawieral sig
w granicach —5 do +5°, co jest oczywiscie obecnie nie do
przyjecia. Przy duzych liczbach Macha zakres ten jeszcze
bardziej sie zmniejsza. Ten maty zakres dobrej pracy otwo-
ru cisnienia catkowitego spowodowany jest tym, ze przy
zwiekszeniu kata natarcia punkt spietrzenia przemieszcza
sie w dol, az w koncu znajdzie sie poza otworem, w zwigz-
ku z czym mierzone cisnienie spada.



Jesli rurka ma ksztalt zmodyfikowany (rys. 4), zmniej-
szenie ciSnienia nastepuje dopiero przy katach natarcia
rzedu 12 do 14°. A zatem ksztalt ten zapewnia konieczny
zakres katow natarcia, przy ktérych biedy pomiaru ci$nie-
nia calkowitego mozna zaniedba¢. Zakres ten mozna jeszcze
bardziej powiekszyé przez zmniejszenie grubosci S$cianek,
ktore majg ten sam wplyw, co i Scianki poisferyczne (rys. 3).

Doswiadczenia wykazujg, ze przy zmniejszeniu grubos$ci
Scianki zakres roboczy katow natarcia zwieksza sie i tego
rodzaju rurki z dostateczng dokladno$cig zabezpieczajg pra-
widlowy pomiar ci$nienia catkowitego dla predko$ci pod-
dzwiekowych w calym =zakresie uzytkowanych kgtéw na-
tarcia. Dla odmiany jednak, przy predkos$ciach naddzwie-
kowych dla uzyskania prostopadiej fali uderzeniowej na
przestrzeni pomiarowej, korzystna jest rurka o ksztalcie
jak na rys. 5.

Otwor wlotowy ma znacznie mniejszg Srednice od $redni-
cy zewnetrznej rurki, a to dla uzyskania nieskazonego po-
miaru ci$nienia catkowitego, to jest w miejscu, gdzie krzy-

Rys. 6. Proba kompromisowego ksztady rurki Pitota dla predkosci
pod- i naddzwiekowych

woliniowa fala wuderzeniowa jeszcze sie nie zakrzywila
i mozna jg uwaza¢ za prostopadilg. Jednakze ksztalt ten jest
nieodpowiedni z powodu duzej czutoSci na zmiane kgta na-
tarcia.

Stosuje sie takze ksztatt rurki pokazany na rys. 6, ale
i w tym przypadku nie da sie wyeliminowa¢ wplywu kata
natarcia na wskazania.

Z tych wzgledow konieczny jest jaki§ kompromis — z jed-
nej strony mozliwie mata czulo$¢ na zmiane kata natarcia,
z drugiej strony za$§ — ksztalt zapewniajgcy utworzenie sie
prostopadiej fali uderzeniowej w obszarze otworu pomiaro-
wego.

Przed przystgpieniem do omowienia takiego kompromi-
sowego rozwigzania warto jeszcze rozpatrzy¢ pomiar cis-
nienia statycznego.

Ot6z oczywiste jest, ze polozenie bocznych otworow cis-
nienia statycznego ma duzy wplyw na dokitadno$¢ pomiaru
tego ciénienia. Przy zwiekszeniu kagta natarcia, na dolnej
powierzchni powstaje nadci$nienie, a na goérnej i bocznych
powierzchniach wytwarza sie podci$nienie. Taki charakter
oplywu jest potwierdzony danymi doswiadczalnymi. Wska-
zywane ci$nienie ze wzrostem kata natarcia otrzymuje sie

f» 6d 10+15 d

Rys. 7. Sonda statyczna (diuga)

przy umieszczeniu dwoch otwordéw po bokach rurki coraz

nizsze, przy dwoch otworach: dolnym i gérnym — coraz
wyzsze, a przy pierScieniowej szczelinie na catym obwo-
dzie — o charakterze posrednim. Oczywiscie, przez odpo-

wiednie dobranie katowych polozen otworow w ptaszczyz-
nie przekroju rurki mozemy uzyska¢ wskazania praktycznie
niezalezne od kata natarcia.

Oprocz rurek Pitota, mierzacych ci$nienie catkowitei sta-
tyczne, stosuje sie oddzielne sondy do pomiaru ci$nienia
catkowitego i oddzielne do pomiaru ci$nienia statycznego.
Oddzielne sondy sg czesto zalecane ze wzgledu na doktad-
niejszy pomiar ci$nienia statycznego — tlatwiej jest wtedy
odpowiednio uksztaltowa¢ przednig cze$¢ sondy tak, aby
btedy byly jak najmniejsze. Miedzy innymi na samolotach
szybkich ci$nienie statyczne mierzy sie sondami diugimi,
ostro zakonczonymi (rys. 7).

Jak wida¢ na rys. 7, odleglo$¢ od poczatku czeSci cylin-
drycznej do otworow ci$nienia statycznego wynosi 10 do 15

Srednic, a do otworéw do zgrubienia zamocowania — 15
Srednic. Sonda statyczna o narzuconych, nieco innych pa-
rametrach geomeirycznych jest pokazana na rys. 8.

Otwory do pomiaru ci$nienia sg tu umieszczone na
cylindrycznej cze$ci sondy, na koncach dwoch wzajemnie
prostopadlych Srednic. Jezeli kat wierzchotkowy stozka
jest maly (<X8=+10° i otwory sg umieszczone daleko od
jego nasgdy (6 do 10 $rednic), to mierzone ci$nienie na
czeSci cylinfrycznej praktycznie bedzie odpowiadaé¢ cis$nie-
niu statycznemu niezaburzonego strumienia, mimo istnie-
jacych fal uderzeniowych. Poniewaz nadajnik ten jest nie-
czuly na niewielkie zmiany kata natarcia, dokladna znajo-
mos¢ kierunku strug nie jest konieczna. Odleglo$¢ miedzy
wierzchotkiem stozka i otworami powinna by¢ duza oraz
predkos¢ w tym obszarze powinna sie zmienia¢ niewiele
(fale uderzeniowe o malej intensywnos$ci). Dlatego nalezy
stosowa¢ sondy o matej srednicy i malym kagcie wierzchoti-
kowym stozka.

Inne ksztalty sond cisSnienia statycznego — na przyktad
typu klinowego, nie sg wskazane ze wzgledu na bardzo duzg
czulo$¢ na zmiany kata natarcia.

Cisnienie mierzono takze z dobrym wynikiem otworami
umieszczonymi na bocznej powierzchni cylindrycznej cze$ci
rakiety, z dala od czesci nosowej, przy M__ = 1,56 do 3,24.

Nalezy jeszcze omowi¢ wplyw kryzysu falowego na po-
miar ci$nienia statycznego, zwigzany z ksztaltem i doklad-
noscia wykonania krawedzi otworow cisSnienia statycznego.
Przy zlym ksztalcie lub zlym wykonaniu krawedzi otwo-
row mogg na nich powsta¢, przy duzych predko$ciach,
lokalne fale uderzeniowe i wskazania beda wtedy niepra-
widlowe. Wydaje sie, ze z prostych form otworéw naj-
lepsze sg otwory kolowe — prostokatne daja znaczne biedy.

Laczac optymalne formy sondy ci$nienia calkowitego
i statycznego mozna uzyska¢ rurke Pitota mierzgcg oba
ci$nienia z zadowalajacymi rezultatami w calym zakresie
predkosci. Przy czym najlepsza forma jest okragla rurka
z okraglymi otworami ci$nienia statycznego, rozstawionymi
na czeSci goérnego i dolnego obwodu rurki. Ku przodowi
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Rys. 8. Sonda statyczna

rurka powinna przechodzi¢ w sposOb tagodny z wiekszej
Srednicy na mniejszg. Taka rurka bedzie zabezpiecza¢ pra-
widlowo$¢é wskazan w zgdanym zakresie kgtow natarcia
i tylko w nieznacznym stopniu bedzie narazona na wplyw
kryzysu falowego przy duzych predkosciach. Dla poparcia
powyzszej tezy w aspekcie wplywu katow natarcia na
wskazania ci$nien niech postuzy rys. 16. Jak sie okazuje
standartowa rurka Pitota stosunkowo malo reaguje na
odchylenie osi rurki od kierunku strug. Na w.w. wykresie
jest pokazane odchylenie wskazan ci$nienia catkowitego,
statycznego i dynamicznego od warto$ci poczatkowej —
mierzonej dla «a =0° — w zalezno$ci od kata odchylenia «
osi rurki od'kierunku strug. Wszystkie wielko$ci wyrazone
sg w procentach ci$nienia dynamicznego odpowiadajgcego
katowi a= 0°.

Jak wida¢, mierzone ci$nienie catkowite i ci$nienie sta-
tyczne, przy zwiekszeniu kata « zmniejsza sie, jednak ci$-
nienie dynamiczne w przedziale katéw F20° praktycznie
pozostaje nie zmienione. Nalezy jednak jeszcze raz podkre-
§lié, ze dla predkosci przy- i naddzwiekowych ten zakres
katow znacznie sie zweza. Wplyw liczby Macha na zwe-
zenie sie tego zakresu, oddzielnie dla riSnienia catkowitego
i statycznego, jest pokazany na rys. 156.

Uwagi na temat temperatury calkowitej

Celem niniejszego punktu jest uzasadnienie — wykorzy-
stanego w dalszych rozwazaniach — wniosku, ze tempe-
ratura spietrzenia przy przejsciu przez fale uderzeniowa
nieruchoma pozostaje nie zmieniona.

Na wlotach, stosowanych do nadajnika temperatury
w obszarze przestrzeni pomiarowej przy predkosciach nad-
dzwiekowych, tworzy sie prostopadia fala uderzeniowa.
Fala ta jest nieruchoma i powyzszy wniosek jest stuszny.
Jednakze w zakresie predkosci bliskich M__ =1, kiedy od-

TECHNIKA LOTNICZA NR 3/1965 79



sunieta fala uderzeniowa dazgc do stanu fali uderzeniowej
zwigzanej znajduje sie w ruchu, warunek nieruchomosci
fali nie jest spelniony i wtedy T¢ 7 Te,. Praktycznie nie
ma to jednak znaczenia, gdyz ten zakres predkosci nie na-
lezy do standéw lotéw ustalonych i nie dokonuje sie pomiaru
temperatury powietrza otaczajgcego.

Dla uzasadnienia wygloszonego na poczatku wniosku na-
lezy najpierw wyprowadzi¢ analityczne wyrazenie na tem-
perature spietrzenia. Rownanie zachowania energii mozna
wyrazi¢ w nastepujgcy sposob:

VZ V2
cpTet+ A ?E-=c,)T+A 2—=const
g9 g9

W punkcie spietrzenia V=0 i stad temperatura spie-
trzenia:

AV?
T.=T+
29 Cp
lub w innej postaci:
AV
cpTc=cp T+ ——
29

W celu znalezienia zaleznos$ci zachodzacej pomiedzy tem-
peraturg spietrzenia przed falg T¢, i temperaturg spietrze-
nia za falg T¢, trzeba jeszcze sformutowaé¢ analityczne
warunki, ktéore muszg by¢ spelnione przy przejsciu przez
fale uderzeniowa, o tyle tylko uproszczone, ze dotyczace
prostopadlej fali uderzeniowe] zwigzanej.

Megr inz. WLODZIMIERZ AMANOWICZ

Zasada zachowania masy:

m=0,V,=0,Vy
Zasada zachowania ilosci ruchu:

0 V? — 02 Vg =D — Py
Zasada zachowania energii:

1 [
o,V (E Vf = ul) +p, V=0V, (E Vg + uz) +p,V,

Wiedzac ponadto, ze entalpia:

i=-g— c,,T=u+‘p"
A 0

mozna doj$¢ do rownania:
v2 V3
ecp Ty A —=cpT,+A
2g 29

Poréwnujac otrzymane rownanie z wyrazeniem na tem-
perature spietrzenia wida¢, ze:

Te, = T¢

1 2

Pozwala to na stwierdzenie, ze temperatury spictrzenia

przed i za prostopadlg falg uderzeniowg nieruchoma sg
sobie rowne.

dok. w nast. zeszycie

Kolektor szczotkowy ZM-4 do tensometrycznych pomiaréw turbin gazowych

Ze znanych dwodch zasadniczych typéw kolektorow: rte-
ciowych i szczotkowych, te pierwsze pracuja dobrze przy
wysokich predkosciach obrotowych. Istniejg krajowe kon-
strukcje, pracujgce przy predkosSciach wynoszacych kilka-
nascie tys. obrotéw na minute. Jednakze nie mogg by¢
stosowane przy podwyzszonych temperaturach, ze wzgledu
na parowanie rteci i zaklécenia spowodowane uplywami
i szybko zmieniajgcg sie opornoscig przejscia z wirujgcego
elementu kolektora na nieruchomy. Nieobojetna jest row-
niez sprawa dziatania par rteci na metal samej konstrukecji
oraz ich wtlasno$ci trujgce. Z tych powodéw zajeto sie
kolektorami szczotkowymi. Znane inne typy kolektorow
nie mogly by¢ stosowane z powodu wystepujgcych w nich
duzych sil tarcia, a bezstykowe nadajniki (radiowe, trans-
formatorowe) z powodu trudno$ci, a nawet niemozliwos$ci
pomiaréow wielopunktowych.

Zaprojektowano, wykonano i zbadano kolektor szczotko-
wy ZM-4 ze szczotkami dociskowymi przez sprezyne bez-
posrednio. Omawiana konstrukcja jest przeznaczona do
pomiarow czestosSci drgan i zmiennych naprezen wrzy
podwyzszonych temperaturach i predkosciach obrotowych
okolo 12 tys. obr. na minute.

Prototyp ZM-4 jest udoskonalany.

Ogolny opis kolektora

Rysunek 1 przedstawia kolektor ZM-4 na stanowisku
probnym. Zdjety kadiub lezy po lewej stronie. W przed-
niej Scianie kadluba (niewidocznej na zdjeciu) znajduje sie
koncentryczny otwor, przez ktéry doprowadza sie po-
wietrze chlodzgce do rurki rozdzielczej w ksztalcie lite-
ry U. Znajdujgca sie w osi kolektora dyszka kieruje stru-
mien rozprezonego, a wiec schlodzonego powietrza, na
pracujgce powierzchnie pierscieni i szczotek; dwa otwory
u obu koncow doprowadzajag powietrze do obudowy tozysk
kolektora. Piers$cienie wykonane sa ze srebra, szczotki
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z mieszaniny srebrno-grafitowej S-2. W wywiercony
w szczotce otwor wpuszezony jest nichromowy przewdd.

Proby laboratoryjne kolektora

Kolektor badano w ukladzie mostkowym, wigczajac sek-
cje kolektora (pierscien i dwie szczotki) do jednej z gatlezi
szeregowo ze stalym oporem (patrz rys. 2). Drugg galaz
stanowil dobrany odpowiednior opér, ktérego wartosé nie
ulegala zmianie w czasie pomiaru. Uklad zeruje sie przy
pomocy precyzyjnych, wyrownawczych oporow wewnetrz-
nych mostka. Do pomiaru uzywano angielskiego 24-kana-
lowego mostka na prad staly, przeznaczonego do pomiaréw
dynamicznych f-my Savage Parsons LTD. Tej samej firmy:
zasilacz (do wzmacniaczy) oraz wzmacniacze. Zapisu doko-
nywano na dziewieciopetlicowym oscylografie firmy Sic-
mens przy uzyciu petlic typu MSU 8. Jednocze$nie na tym
samym oscylogramie sg zarejestrowane wskazania znacznika
czasu od zestawu aparatury tensometrycznej MPT 3 pro-
dukcji Politechniki Warszawskiej. Do znaczenia obrotow
przy normalnych pomiarach przewiduje sic w kolektorze
jeden z piersScieni z odpowiednig przerwa na obwodzie.
W czasie prob kolektora zastosowano wskaznik obrotow
doraznej konstrukcji z blaszek mosieznych, Slizgajacych sie
na watlku. Zasilano wskaznik obrotéw za pomocag zwyklej
baterii od latarki kieszonkowej, a zapisu dokonvwano za
posrednictwem petlicy MSU 8.

Do obwodu wigczono uklad opornikow i kondensatora,
azeby zmniejszy¢ sygnaly od zaklocen (iskrzenie itp.).
wzmocni¢ wtlasciwy sygnal znaczacy obrot, nadajge mu
ksztalt dlugiego waskiego ostrza, co ulatwia odczytywanie
oscylogramow.

Podstawowym zagadnieniecm jest wspoipraca zespolu
szczotka-pierScien. Do pierwszej grupy wplywajacych na
nie czynnik6éw naleza drgania kolektora i ruchy szczotki
w jej prowadnicach. Ani przyczyn, ani objawéw nie da si¢



Rys. 1. Kolektor ZM-4

catkowicie usungé¢, jednak sg sposoby utrzymania ich w gra-
nicach dopuszczalnych dla pomiaréw. Pierwszy sposob —
to ograniczenie bicia pierScieni i walka jako calosSci. Pier-
Scienie osadzone sg na materiale izolacyjnym, ktory zwykle
z natury rzeczy nie moze zapewni¢ odpowiednio niezmien-
nego i trwalego centrowania, i ktory dopiero z kolei sam
jest osadzony na wtlasciwym watku kolektora. Powodowane
tym bicie pochodzenia montazowego mozna czeSciowo wy-
réwnac¢ szlifowaniem catos$ci wirnika kolektora. Ale wpro-
wadzone przez montaz mimosrodowe przesuniecia masy sa

-

ey

Rys. 2. Blokowy schemat elektryczny proéb kolektora; 1 — szczotki;
2 — pierscien; 3 — tensometry 119; 4 — mostek, zasilacz =35V;

5, 6 — zasilacz, wzmacniacz; zasilanie 220 V; 7 — znacznik czasu;

8§ — oscylograf petlicowy; 9, 10 — pierscien zwykly i z przerywa-
czem; 11 — S§lizgacze; 12 — zasilanie wskaZnika obrotow = 4,5 V;
13, 14, 15 — kondensator 25 ¢F; opor 120 £; opor 10 £

potegowane przez nier6wnomiernie rozlozone wewnatrz
przewierconego watka przewody i powodujg bicie (wzgle-
dem ukladu niewirujgcego) dynamiczne, wzrastajgce wraz
z predko$cig obrotowg. NajczeSciej warunki i zastosowania
kolektorow wymagaja, zeby jeden tylko koniec watka ko-
lektora byl zamocowany, a drugi swobodny. To sprzyja
znacznemu biciu dynamicznemu, ktore mozna zmniejszy¢
albo przez wywazenie, albo przez zmiane rozkiadu mas
i sztywno$ci. Bicie montazowe powinno by¢é mniejsze od
0,005 mm. Drugi sposob to odpowiednia sila sprezyny do-
ciskajgca szczotke. Zapobiega nie tylko skutkom bicia, ale
i innych sil wymuszajgcych, majgcych swe zZrédio we
wspomnianym sztywnym mocowaniu kolektora na koncu
walu badanej maszyny, przez co narazony jest na drgania
maszyny jako calosci. Napiecie wstepne sprezyny musi by¢
takie, zeby nie zostato zredukowane do zera lub przewyz-
szone przez wymuszajgce sily oraz zeby zapobieglo niedo-
puszczalnym wahaniom naciskéw powierzchniowych szczot-
ka-piersScien, wplywajgcym na zmiane oporu kontaktu.
Ogranicza je zuzycie szczotki i ilo$¢ wydzielanego ciepta
tarcia. Po trzecie, czestos¢ drgan wtasnych ukitadu szczotka-
-element dociskajgcy powinna by¢ wyzsza od czestoSci
wymuszajgcych w zakresie pomiarowym, dla uniknigcia

rezonansu. Z tego powodu do wiekszych predkosci obro-
towych moga by¢ stosowane kolektory podobne do ZM-4,
gdzie lekka szczotka dociskana jest bezpogrednio sprezyng.
W innych typach czesto$¢ witasng wydatnie obnizajg duze
masy dzwigni. Wykonana z lekkiego metalografitu szczotka
o wymiarach 0,28 X 0,28 X 0,5 cm, wazgca 0,00023 kG, za-
wieszona na sprezynie o statej 0,9 kG * cm!, posiada czestos$¢
wlasng okoto 312 Hz, co odpowiada predkosci obrotowej
18 700 obr. na minute.

Po czwarte, szczotka musi mie¢ w swoich prowadnicach
zapewniong odpowiednig swobode ruchow. Musi byé¢ wiec
dobrane odpowiednie pasowanie i gladkos¢ powierzchni.
Ale nie tylko. Zle zakonczone sprezyny, ktére zakleszczajg
sie miedzy szczotkg i prowadnica, zaczepiajg ostrymi kon-
cami, wykluczajg catkowicie pomiar. W jednym z doswiad-
czen przewody odprowadzajace sygnal od pary szczotek
zaizolowano okrecajgc je cienkg nitkg azbestowg, pokrytg
nastepnie powloka kleju bakelitowego. Ni¢ wraz z pokry-
ciem na przewodach tworzyta nieréwnosci rzedu 0,1—0,2 mm.
Te nieréwno$ci powodowaly zaczepianie o fragmenty kon-
strukeji szczotkotrzymaczy i nawet przy stosunkowo nie-
wielkich predkosSciach obrotowych kolektora zmiany opor-
nos$ci kontaktu byly doskonale widoczne na zwyklym omo-
mierzu. Ta sama para szczotek z gtadkag izolacjg pracowata
zadowalajgco do okolo 10 tys. obr. na min. przy pozostalych
warunkach takich samych. Na koniec nieobojetne jest
takze, jak przebiega 0§ prowadnicy szczotki wzgledem
osi obrotu pier$cienia. O§ prowadnicy powinna mija¢ lekko
oS obrotu po stronie zgodnej z Kkierunkiem obrotu lub
co najwyzej przecina¢ o$ obrotu. Nie powinna mija¢ osi
obrotu po stronie przeciwnej do kierunku obrotow, gdyz
w tym przypadku przy pewnym doborze parametrow geo-
metrycznych i katéw tarcia moze wystapi¢ zakleszczanie
i wykruszanie szczotki lub wzbudzanie drgan.

Druga grupa czynnikow wplywajgcych na wspolprace
szczotka-pierScien, to zjawiska zachodzace w procesie §liz-
gania sie szczotki po pierScieniu: $cieranie, wykruszanie,
ciepto tarcia, zaklocenia; sg to funkcje sily, o ktorej byla
mowa w poprzednim ustepie, dociskajgcej sprezyne. Do-
brana na szczotki we wstepnych, uproszczonych proébach
srebrno-grafitowa mieszanina S-2 pracuje zadowalajgco
przy stosowanych obecnie naciskach okolo 4 kG/cm? oraz
predkosci poslizgu okoto 7,5 m.sek.! w zakresie postawio-
nych w pierwszej kolejnosci zadan, do ktoérych kolektor
ZM-4 zostal wykonany. W ogoéle naciski i zakloécenia przy
Slizganiu pozostaja kwestig otwartg, gdyz badania doktad-
nosci kolektora nie zostaly ukompletowane.

Zaklocenia ocenia sie obecnie na 2 do 4%. Ale schemat
wedlug rys. 2 nie jest przydatny do doktadnego okre$lenia
zaklocen, gdyz cho¢ pomnaza je okolo 2- do 4-krotnie
w stosunku do tych, ktére wystepuja w eksploatacyjnym
schemacie pomiarowym, to nie wiadomo ile ten stosunek
wynosi rzeczywiscie.

Inny rodzaj zagadnien to lgczenie przewodoéw ze szczot-
kami oraz dobdér materialéw izolacyjnych. Muszg one
zachowywaé¢ odpowiednie wiasnosci mechaniczne i fizyczne
rowniez i w podwyzszonych temperaturach, a takze posia-
da¢ odpowiednie witasnosci technologiczne. Najbardziej klo-

Rys. 3. Kolektor ze szczotkami dociskanymi przez diwignie
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potliwa jest sprawa izolacji przewodow. Dostepne w kraju
handlowe koszulki izolacyjne do przewodnikéw na ogoétl
nie mogg pracowaé¢ przy podwyzszonych temperaturach lub
nie majag zbyt duzych S$rednic zewnetrznych. Szczegdlne
trudnos$ci nastreczajg te odcinki przewodow, ktoére muszg
pozosta¢ gietkie, gdyz nie da sie tam stosowaé tzw. cc-
mentoéw jako zbyt kruchych. Stwierdzono, ze w tym przy-
padku stosunkowo najlepiej zachowuja sie termoutwardzo-
ne kleje typu bakelitowego, oczywiscie przy stosunkowo
niewysokich temperaturach. Bardzo trudno jednak jest
natozy¢ je tak, by uzyska¢ cienkg réwnomierng warstwe
na przewodzie. Ze wzgledow technologicznych drut wpusz-
czony jest w otwoér w szczotce z luzem na stosunkowo
znacznej dilugosci i drgajac w nim powoduje zaklécenia.
Na tej dlugosci konieczne jest zapewnienie albo calkowitej
izolacji. albo trwatego kontaktu. Na ogo6l latwiej zapewnic
staly kontakt przez wsypanie bardzo drobnego proszku,
np. ze srebra. Trudniej wprowadzi¢ cieklg mase plastyczing
lub klej jako izolacje, gdyz posiadajg zbyt duze napiecia
powierzchniowe, a otwor jest maty. Masg izolujacg przewod
zabezpiecza sie proszck przed wysypywaniem.

Zakonczenie

Kolektor w czasie prob napedzony byt turbing powietrzng
lub silnikiem elektrycznym. Nap¢d nastrecza pewne trud-

no$ci z powodu zapotrzebowania nadspodziewanic duzych
mocy przy duzych predkosciach obrotowych; np. do jednej
pary szczotek — okolo 70 watéw przy 12 tys. obr. na min,,
to glownie wplynelo na niepelne wykonanie préb. Obecnie
kolektor nadaje sie do pracy przy predkosciach obroto-
wych 9 tys. obr. na min. przy temperaturze 200 °C. Jezeli
w miejscu zamontowania jest wyzsza temperatura i opisane
wyzej chlodzenie nie wystarcza, na kolektor naklada sie
izolowang cieplnie oslone z komorg chlodzong powietrzem.

Pomiary z oméwiong wyzej dokladnos$cia wystarczajg do
wyznaczania czestosci drgan. Przy pomiarze np. lopatek
bledy pomiaru amplitudy z powodu zakldécen kolektora
czgsto sg znacznie mniejsze niz rozbieznosci wynikajgce

stad, ze tensometr wykazuje $rednie odksztalcenia rozcigg-
nicte na do$¢ znaczny obszar, nie wyjswiajgc ich rzeczy-
wistego rozkladu. Niemniej prace nad zmniejszeniem za-
kiocenn sg kontynuowane, jak réwniez nad osiggnieciem
wyzszych predkosci obrotowych i przystosowaniem do wyz-
szych temperatur.

Nadmienia sie, ze oprécz kolektora ZM-4, wykonano ko-
lcktor ze szczotkami dociskowymi za posrednictwem
dzwigni, przeznaczony do predkos$ci obrotowych 3 tys. obr.
na minute (rys. 3).

K RENIKA

€ Ikarus, felietonista ,,Skrzydlatej Polski’’, zestawia na lamach
Swigtecznego numeru tego popularnego periodyku ludzi lotnictwa,
ktorych dziatalnos¢ w 1964 r. zestuguje na wyroznienie. Solidary-
zujgc sie z opinig lkarusa — przytaczamy niektoére znane nam
nazwiska.

Inz. A. Abiamowicz — ustanowil na samolocie TS. 11 miedzyna-
rodowy rekord predkosci lotu w obwodzie zamknictym 100 km —
715,691 km/h.

A. Dankowska — ustanowila na ,,Foce” miedzynarodowy rekord
szytowcowy w przclocie docelowym diugosci 630 km.

K. Dlugoszewski — nestor pilotow komunikacyjnych po 40 latach
sluzby cywilnej i wojennej przeszedl na emeryture, posiadajac na
swym koncie 4 miliony km.

S1. Kasperek — zdobytl po raz piaty tytul mistrza Polski w akro-
bacji samolotowej.

F. Kepka — zdobyl tytut szybowcowecgo mistrza Polski na mie-

dzyrodowych zawodach 2z udzialem mistrzéw i wicemistrzow
Swiata.

St. Kluk — wustanowil na szybowcu ,,Bocian’” miedzynarodowy
rckord predkosci lotu w obwodzie zamknietym 100 km — 107,78
km/h.

Inz. L. Natkaniec — ustanowi}l na samolocie TS. 11 trzy miedzyna-
rodowe rekordy: odleglos¢ lotu w obwodzie zamknietym — 510,194

km, predkosci lotu na bazie — 15/25 km — 839 km/h oraz predkoS$ci
lotu w obwodzie zamknietym 500 km — 730,701 km/h.

St. Plonczynski — nestor pilotow komunikacyjnych, stynny zwy-
ciezca ,,challange’6w, po 40 latach stuzby w PLL ,Lot” i wojen-
nej — pozegnal prace w lotnictwie.

Pplk. J. Swigtek — jako przewodniczagcy Kom. Spadochronowej
APRL — ozywil te dyscypline sportu, czego wynikiem bylo ustano-
wienie przez spadochroniarzy 27 rekordoéow krajowych.

I,. Tokarczyk — po 40 latach ofiarnej stuzby w barwach
,,Lot”” pozegnal lotnictwo, przechodzgc na emeryture.

Wymicnmy jeszcze za Ikarusem zespoly ludzi lotnictwa, zastuzZone
w 1964 r.

Girupa 26 pilotow wojskowych wykazata mistrzowskie opanowanic
pilotazu na samolotach odrzutowych, formujgc podczas obchodow
dwudziestolecia PRL c¢yfre XX.

Komisja Organizacji Muzeum Lotnictwa i Budowy Domu Lotnika
dzlatajgca przy Klubie Senioréw Lotnictwa wykazala wicle owoc-
nej inicjatywy przy organizacji Muzeum i Wystawy Lotniczej
w Krakowie.

Acroklub Krakowski wykazal sie rzetelng dziatalnoscig, organizu-
jac opieke nad lotniczym sprzetem muzealnym oraz wystawe na
lotnisku w Rakowicach.

€ W _1964 r. ustanowiono 7 indywidualnych oraz 20 grupowych
spadochronowych rekordow polskich; ws$rod nich osiggnieto re-
kordy nocne: 4 — indywidualne i 4 — grupowe. Wykonano 18 500
skokow,

PLL

€ Xomisja Spadochronowa APRL powolala z tej dyscypliny kadre
narodowg na 1965 r.: 10 mezczyzn i 4 kobiety. Po raz pierwszy
powolano kadre junioréw, zlozong z 5 oso6b. Komisja powziela tez
wazne uchwaly stanowigce podwaline ‘dla ruchu w sporcie spado-
chronowym: zdecydowano wprowadzi¢ imienny przydziat odziezy
i wyposazenia, przyzna¢ dodatkowy resurs samolotowy i zapewnié
2-tygodniowy ob6z kondycyjny.

@ Aeroklub Warszawski zapisal na swym koncie w 1964 r. — tre-
ningi i szkolenie: 222 pilotbw na szybowcach (w tym 15 kobiet),
119 pilotobw na samolotach (10 kobiet), 66 skoczké6w spadochrono-
wych (7 kobiet). W A.W. trenujg na szybowcach: wicemistrz Polski
A. Kmiotek oraz czlonkowie kadry narodowej Adamek, Kroélikow-
ski i Majewska; na samolotach — Dudzik, Adamkiewicz i Eacki.

‘W ub. roku samolot wielozadaniowy ,,Wilga C”’ z silnikiem Con-
tinental 0-470-13A o mocy 225 KM — ustalil krajowy rekord wyso-
kosci 6836 m w klasie samolotow o ciezarze do 1000 kG.
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,Wilga C”, dysponujgca 4 micjscami, mozec by¢é produkowana
w 5 odmianach. ,,Wilga CP” — to wersja pasazerska, przeznaczona
do lotéow dyspozycyjnych. ,,Wilga CD” — wersja pasazerska dwu-

do szkolenia. ,,Wilga CA” jest to odmiana
aeroklubowa, przeznaczona do holowania lub skolkoéw spadochro-
nowy<h. ,,Wilga CR” — to wersja rolnicza. ,,Wilga C’’ moze tez
by¢ przystosowana do fotografii lotniczej, badan geofizycznych lub
lotow patrolowych. '

sterowa przeznaczona

@ Przedstawiciele amerykanskiej Federalnej Agencji Aeronautycz-
nej przybyli do Polski, aby zapozna¢ sie z konstrukcjg i produkcja
szybowcoéw. Eksperci paryskiego oddzialu FAA zwiedzili szybow-
cowy Zaklad Doswiadczalny w Bielsku-Bialej, bardzo pozytywnie
oceniajgc jego dorobek i dziatalnose.

& Tadeusz Wieckowski, ktory w ub.r. zwiedzil wystawe sprzetu
lotniczego zorganizowang w Jugosilawii z okazji targow w Zagrze-
biu — wzywa na lamach ,,Skrzydlatej Polski” do zorganizowania
szkoly pilotazu Smiglowcowego. Argumentem przemawiajgcym za
ta koncepcja jest fakt, ze Polska nalezy do nielicznych krajow
produkujgcych smiglowce, a taka szkola wzmoglaby nasz eksport
sprzetu i ustug. Pomyst! na pewno wart jest rozwazenia.

& Na posiedzeniu Sejmowej Komisji Komunikacji i ELgcznosci —
przy okazji omawiania planu Ministerstwa Komunikacji — stwier-
dzono, ze nasza komunikacja lotnicza jest zacofana w por6éwnaniu
z jej stanem w innych krajach. Komisja zglosila szereg dezydera-
tOW zmierzajgcych do poprawy zasiegu i poziomu ustug PLL ,,Lot”.

& Delegacja PLL ,,Lot” omowila w Moskwic sprawe zakupu samo-
lotobw AN-24, ktore majg uzupeini¢ park ,,Lotu’”’. Samoloty te uka-
23 sie w biezagcym roku na liniach krajowych (zastepujac wystu-
zone Li.2) oraz wzmocnig pewne polgczenia zagraniczne.

& Nowy rozklad lotow przynicsie poigczenie Warszawy z Helsin-
kami przez Sztokholm (raz na tydzicn), z Rzymem przez Zagrzeb
(j. w.) i z Sofig przez Budapeszt (2 razy na tydzien). Na liniach
tych lata¢ beda Ii-18.

€ W naszej lotniczej komunikacji nastgpit w 1964 r. wzrost prze-
wozow o 25%. Na liniach zagranicznych przewieziono 115 tys. pasa-
zerow, przy czym najwiekszg frekwencje (22% ruchu miedzynaro-
dowego) odnotowano na liniach: moskiewskiej i paryskiej.

NOTATKI ZE SWIATA

@® W koncu ub.r. odbyla sie w Czechostowacji miedzynarodowa
konferencja dziennikarzy lotniczych. Wzieli w niej udzial naczelni
redaktorzy czasopism lotniczych krajow socjalistycznych. Prase
polska reprezentowal mgr J. R. Konieczny ze ,,Skrzydlatej Polski”.
Redaktorzy omowili formy wspolpracy, wymienili doswiadczenia
oraz przedyskutowali mozliwos¢ podjecia organizacji miedzynarodo-
wych rajdow lotniczych. Na koniec odbyla sie demonstracja lotni-
czego sprzetu czechostowackiego.

@® W Addis Abebic odbyla sie konferencja lotnicza poswiecona
problemom lotnictwa cywilnego w krajach Afryki. Przedyskuto-
wana zostala sprawa utworzenia (zwigzanego z agenda ONZ) sta-
tego komitetu, ktéry zajmowalby sie wszystkimi zagadnieniami,
zwigzanymi z transportem lotniczym kontynentu afrykanskiego.

@ Centralny Zarzgd Cywilnej Floty Powietrznej przy Radzie Mi-
nistrow ZSRR (GU GNF) przeksztalcony zostal w Ministerstwo
Lotnictwa Cywilnego.

@® Royal Canadian Air Force skreslilty z uzbrojenia ostatnie trzy
samoloty Avro Lancaster po 19 latach czynnej stuzby. w czasie
II wojny Swiatowej wyprodukowano ich 7374 (z tego 430 szt. w To-
ronto). Te nocne bombowce zatrudnionc byly ostatnio w obronie

rI:I)irczzebsiw todziom podwodnym oraz w morskim lotnictwie ratow-
m.



: —— NOWOSCI TECHNICZNE

KONKURS NA WIELOZADANIOWY SAMOLOT BOJOWY

Mimo stale wzrastajgcej specjalizacji s$rodkow walki,
amerykanskie ministerstwo obrony podjelo zamiar budowy
prostego i taniego samolotu bojowego, ktéory mogiby wy-
konywaé¢ szereg roznorodnych zadan. Jakkolwiek projekt
ten — noszacy oznaczenie COIN (COunter INsurgency) —
wydaje sie pozornie latwiejszy niz np. program F-111,
w rzeczywistosSci jest on jednak jednym z najpowazniej-
szych zadan podjetych przez Pentagon w ostatnich latach.
Samolot COIN powinien mianowicic byé¢ przystosowany
nie tylko do wsparcia naziemnego, lecz réwniez do roz-
poznania wizualnego i fotograficznego, do ostony $miglow-
coéw, do obserwacji artyleryjskiej, do desantéw spadochro-
{10wy_ch i do transportu zaopatrzenia do strefy przyfron-
owej.

Zaklada sie budowe lekkiego samolotu z dwoma turbino-

wymi silnikami $miglowymi i z dwumiejscowag kabing
zalogi w uktladzie ,tandem” Od samolotu wymaga sie
mozliwosci startu z lotnisk pomocniczych, ze zwyklych

drog i z pokladéw malych lotniskowcoOw bez uzycia kata-
pult i urzgdzen skracajgcych dobieg. Predko$¢ maksymalna
samolotu przy ziemi, bez zewnetrznych podwieszen, powin-
na wynosi¢ 510 km/h, diugos¢ startu na 15 m przeszkode
z uzbrcjeniem o ciezarze 590 kG (m. in. cztery karabiny
maszynowe 7,62 mm i cztery tomby) nie powinna prze-
kracza¢ 240 m. Zapas paliwa ma wystarcza¢ na dwugo-
dzinny patrol nad celem. W przypadku przeprowadzania

wsparcia naziemnego samolot Dbedzie zabieral uzbrojenie
o ciezarze 1000 kG przy ograniczonym zapasie paliwa. Ze
zwiekszonym zapasem paliwa i przy plaskim starcie samo-
lot powinien dokonywac¢ przelotow na odleglo$¢ 2200 km.
Wymaga sie poza tym, aby w przypadku ptaskiego startu
samolot modgt zabiera¢é 4—6 uzbrojonych spadochroniarzy
lub wyrzucane ladunki o ciezarze 1400—1800 kG. Obstuga
powinna by¢ prosta i mozliwa do przeprowadzenia bez
dodatkowych urzadzen. W. sklad pokladowego wyposazenia

elektronowego ma wchodzi¢ m. in. urzgdzenie TACAN,
urzgdzenie ,,swoj-obcy” i urzgdzenie telewizyjne do roz-
poznawania w nocy.

Do konkursu na samolot COIN przystgpily w 1963 roku
22 wytwornie, wstepne projekty zlozylo w 1964 roku
9 firm: Beech, Douglas, General Dynamics/Convair,
Goodyear, Helio, Hiller, Lockheed, Martin i North Ame-
rican.

Ponizej zamieszczono fotografie samolotu Martin, ktory
odznacza sie oryginalnym ukladem usterzenia i jest wypo-
sazony w dwa silniki United Aircraft of Canada T74 (PT6)
0 mocy na wale 650 KM (cigg szczatkowy 23 kG).

Wedlug ostatnich informacji konkurs zostat rozstrzygniety
na korzys¢ firmy North American, ktéra zaprojektowata
samolot NA-300, pokazany na ostatnim zdjeciu. Samolot
ma byé napedzany przez silniki Garret/AiResearch T76
lub United Aircraft of Canada T74. W lecie 1965 roku ma
sig odby¢ pierwszy lot prototypu.

Dane samolotu NA-300

Rozpietos¢ 9,14 m
Dlugosé 11,73 m
Wysokos¢ 457 m
Ciezar samolotu pustego 2220 kG
Ciezar startowy
normalny 3460 kG
maksymalny 4050 kG
Maksymalny ciezar
do ladowania 2710 kG
Ciezar zewnetrzny
normalny 1080 kG
maksymalny 1420 kG
Zapas paliwa (w zbiornikach
wewnetrznych) 790 1
Predkos¢ maksymalna (bez zewn.
tadunku) 490 km/h
Dlugosé rozbiegu 110 m
Dlugosé startu
na 15 m przeszkode 224 m
Dlugos¢ ladowania
z wysokosci 15 m 241 m
Dlugosé dobiegu 110 m
Zasieg z dodatkowym zapasem
paliwa 570 1 2350 km.
Ww. K.
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Verbesserung

der Wirtschaftlichkeit von Gasturbinen durch
Zwischenverbrennung innerhalb der Turbine und Versuche zu
ihrer Verwirklichung; Prof. Dr Ing. Karl Leist, Dipl. Ing. Dieter

Stojek, Dipl. Ing. Manfred Potke, Forschungsberichte des Landes

Nordhein — Westfalen nr 949, Westdeutscher Verlag (Koéln und
Opladen), 1961 r., str. 80.
Jest to jedno z opracowan Instytutu Maszyn Przeplywowych

Wyzszej Szkoly Technicznej w Aachen, w ktorym omoédwiono po-
prawe ekonomicznosci turbin gazowych przez dodatkowe spalanic
w przestrzeniach micdzywiencowych w turbinie.

W czesci pierwszej — teoretycznej, przedstawiono ogoélnie mozli-
wosci poprawienia sprawnosci obiegu cieplnego stacjonarnej turbi-
ny gazowej przez zastosowanie regeneracji ciepla, chlodzenia
i podgrzewania miedzystopniowego — odpowiednio w sprezarce
i w turbinie. W rozwazaniach uwzglcdniono wplyw sprezu, ma-
ksymalnej temperatury obiegu, strat cisnienia, niepeinej regeneracji
oraz liczby podgrzan w turbinie na sprawnos$¢ rzeczywistego obiegu
cieplnego. Z uwagi na wzrost temperatury czynnika, wskutek do-
datkowego spalania w szczelinach miedzyvwiencowych turbiny, ko-
nieczne okazalo sie chlodzenie lopatek. Przecanalizowano efektyw-
nos¢ chlodzenia przez paliwo uzywane do wtornego spalania.

W nastepnym etapie pracy przeprowadzi sie analize powyZszego
zagadnienia w odniesieniu do silnika turbinowo-odrzutowego.

W czgsci drugiej -— doswiadczalnej niniejszej pracy, opisano
wyniki badari nad zapewnieniem slatecznego procesu spalania za
palisadg lovatek kierownicy. Eksperyment przeprowadzony na
plaskiej palisadzie wylkazal stateczne . spalanie przy stosunkowo
wysokich temperaturach przed kierownicg turbiny, rzedu 900 °C.
Badania specjalnej konstrukcji lopatek Kkierownicy (perforowana
czes¢ wylotowa) w obecnos$ci wirnika turbiny wskazaly na mozli-
wos¢ otrzymania Krotkiego i statecznego plomicnia przy znacznie

NA POLKACH KSIEGARSKICH ————

namice, odbytej w Kkwietniu 1962 r. w Wyzszej Szkole Technicznej
w Aachen.
Wsrod osmiu artykulow kilka =zastuguje na wiekszg uwage.
W artykule Dr Ing. A. Heysera omoOwiono obszernie pomiary cis-
nien w naddzwiekowych tunelach dokonane za pomocg elektro-
nowej aparatury. Autor zamiescil szerokag dyskusje roznych syste-
moOw  pomiarowych oraz przedstawit przyklady rozwigzan kon-
strukcyjnych miniaturowych czujnikow pomiarowych.

Dr W. Wuest w artykule poswieconym sondom cisnieniowym
szczegOlowo rozpatrzyt sondy do pomiarow cisnienia calkowitego,
statycznego, cisnienia dynamicznego i kierunku strumienia. W ar-
tykule zebrano wyniki badan roznych autoréw, dajac tym aktualny
stan wiedzy w dziedzinie sond pneumatycznych. Rozpatrzono
wplyw turbulencji, lepkosci i wilgotnosci, liczby Macha, kierunku
strumienia na wskazania sond. W zakonczeniu podano bogata,
liczgca 83 pozycje, bibliografie.

Mozliwosci i metody dokladnego okreslania liczby Macha w prze-
plywach naddzwiekowych zostaly przedstawione w pracy Dipl. Ing.

E. Stanewsky’ego. Przeanalizowano wplyw roéznych parametrow:
cisnienia, gestosci, temperatury, predkosci, geometrii falowej —
na dokladno$¢ okreslenia liczby Ma.

W referacic cand. ing. I.
okreslenia napieé
plywach

Rechenberga omoéwione zostaly metody
stycznych w warstwie przysciennej w prze-
turbulentnych. Autor rozpatlrzyt szczegeélnie dokladnie
metod¢ pomiaru napie¢ za pomocg rurki Prestona, oparta na po-
miarze cis$nienia dynamicznego przeptywu.

Artyku! Dr F. v. Burger-Scheidina dotyczy! sond kierunkowych,
uzywanych do pomiarow przeplywoéw w Kkomorach spalania, bada-

nizszych temperaturach, na przyklad 600°C. Praca miala na celu nych na gorgco. Przedstawiono miedzy innymi wyniki pomiarow
wyjasnienic istoty zjawiska, dla potrzeb praktycznych Kkonieczne profilow predkosci dokonanc sondg kierunkowg, chlodzong woda,
beda dalsze badania. pracujacg w temperaurze 1600--1650 °C.
Z. L.
Poza wymienionymi, w pracy zamieszczono artykuly Dr Ing.
Aerodynamische Messtechnik, Wissenschaftliche Gesellschaft tiir H. Fabiana — Urzadzenia do pomiarow w poddzwigkowych tune-
Luftfahrt — Bericht nr 5/1962, Koln, str. 219. lach, Dr A. Ehrismanna — Pomiary rozkladow cisnien przy bada-
Praca stanowi zbior referatow wygloszonych na konferencji niach wlotow, Dipl. Phys. R. Ramshorna — O pewnym sposobie
naukowej poswieconej problemom techniki pomiaréw w aerody- pomiaru wektoréow predkosci. Z. L.
POMOCE KONSTRUKTORSKIE .TECHNIKI LOTNICZEJ"
c.d. Tab. ¢
. . A L Nazwa } Technika .
Grupa Rodzaj polimeru i wypelniacza handlowa formowania Zastosowanie
Zmigkczony polichlorek winylu Rurki izo[a—'\\'ytlaczanie Rurki izolacyjne stosuje sie w urzgdze-
cyjne (weze) niach elektrycznych jak elementy izola-
z migkkicgo cyjne w zakresie temperatur od —40 do
polichlorku +60 °C, oslony do linek gietkich w prze-
winylu mysle motoryzacyjnym |
o Spieniony polichlorek wi_nylu‘ w postaci| Polecel (pia-| formowanie Typ T stosuje sie jako wypelniacz w
- plyt twardych (typ T) miekkich (typ M) [ novin) konstrukcjach sandwiczowych i prze-
= kladkowych — przemys! lotniczy oraz
2 do izolacji cieplnei w budownictwie
= i przemysle okretowym
E Prasowanie kilkp warstw twardej folii | Pltyty praso-| prasowanie Stosuje sie jako wykladzine antykoro-
3 z polichlorku winylu wane z twar- zyina, do wyrobu armatury antykoro-
dego poli- zyjnej
5 chlorku wi- |
= nylu. Winidur
[ . . - —=— - S — . =
g Powlckanic tkaniny stylonowej (J-753) | Stylon powle-| powlekanic Stylon powlekany stosuje sie do wyro—I
E uplastycznionym pol;chlorlgmnj winylu | kany TT-1694 bu konfekeji o duzej wytrzymalosci fi-
o z dodatkiem wypelniaczy i pigmentow zykochemicznej i w lotnictwie, jako lek-
g ki material na fotele
Policzterofluoroetylen Teflon — | tloczenie na Zim-I Policztcroflu-oro-etylen (;- b;;izo dobrej
amerykanski | no, subtelnie odpornosci chemicznej na wszystkie |
Hostaflon  |sproszkowany agresywne srodowiska w zakresie temp.
TF — nie-|granulowany po-| od —200 do +280°C, nadaje sie do wy-
?’1‘38? limer robu réznorodnych uszczelnien, do kon-
“luon — strukcji pomp, tulej lozyskowych, we-
angielski zownic, rur itp. |
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Tahela 2

T y p
S_ . Nazwa Technika .
5 Symbol Krétka charakterystyka tworzywa handlowa | . formowania Zastosowanie
G typ (rodzaj zywicy i wypelniacza)
1 2 3 4 5 6
E-1 Epidian 1 otrzymuje sig przez konden- formowanie kle- | Stosuje sie do sporzadzania klejow
sacje dianu z_ epichlothydryna. E-1+ |Epidian 1 jenie epoksydowych 100 i 101 do lgczenia me-
utwardzacz daje kompozycje kleju lub talu z metalem na gorgco, spoiw do
Spolwa laminatow utwardzonych na gorgco
E-2 Epidian 2 otrzymuje sie przez konden- formowanie na | Stosuje sie glownie do elektrolizacyj-
sacje dianu z epichlorhydryna w srodo- | Epidian 2 gorgco w for-| nej kompozycji lanej (zalewanie urza-
wisku alkalicznym. E-2 + utwardzacz mach metalo- | dzen elektrycznych) utwardzanej na go-
daje kompozycje wych, szklanych | raco. W postaci roztworu moze stuzyé
na zimno w for-| do powlekania lub impregnacji drew-
mach chemicz-| na, papieru i innych materiatéw poro-
nych, szklanych | watych
E-3 Epidian 3 z utwardzaczem i rozpusz- zalewanie Stosuje sie gtéwnie do celow elektroizo-
czalnikami aktywnymi daje kompozycje impregnacja lacyinych, do sporzgdzania kompresji
do zalewania Epidian 3 klejow na zimno oraz do impregnaciji
na zimno i na gorgco do wyrobu lami-
natow epoksydowych
E-4 Epidian 4 z utwardzaczem z napelnia-|Epidian 4 formowanie, Stosuje sie do sporzgdzania masy szpa-
czami rieorganicznymi i organicznymi szpachlowanie, chlowej stuzgcej do wykonywania me-
daje kompozycje nadajgca sie do odle- odlewanie na zi- | talowych powierzchni, produkcji form
wania mno w formach | odlewniczych
drewnianych
gipsowych
E-5 Epidian 5 zywica epoksydowa z utwar- formowanie kle-| Slvzy do wyrobu kompozycii imnregna-
5, dzaczem. Postaé handlowa ciekla o nis~ | Epidian 5 jenie cyinych klejowych, spoiw laminatow z
kiej lepkosci wiloknem szklanym, utwardzanych na
o] zimno i na gorgco
” E-100 Mieszanina zywicy — Do klejenia na gorgco metali, ceramiki
» Epidian 100 z utwardzaczem. orzz nicktéorych tworzyw sztucznych
Posta¢ handlowa — stala krucha sub- | Epidian 100 klejenie odnornych na rodwyzszone temp.
d stancja Utwardza sie w temperaturze 130 do
200 °C. Utwardzona warstwa kleju jest
o odporna na wilgoé¢, wplywv atmosfe-
a ryczne, wiele rozpuszczalnikéw orga-
nicznych, kwasow i alkaliow. Wytrzy-
Q malosé spoiny klejowej (dural z dura-
lem) 250 kG/cm?®
E-121 Mieszanina 2zywicy epoksydowej Epi- formowanie me- | Stosuie sie. do produkcii m§v<anifr‘mw
dian 1 z bezwodnikiem ftalowym. Po- |Epidian 121 toda wiezowsa twardych uzyvwanych w przemysle elek-
sta¢ handlowa — proszek trotechnicznym
E-410 Mieszanina zywicy E-4 pylu aluminio- Pasta tiksotropowa do szparhlowania
| | wego alkoholu benzylowego i ftalanu |Epidian 410 ¢zpachlowanie nierdwnosci wadliwie wykonanveh od-
dwubutylu lewoOw, represji zbiornikéw, w onrzemv-
éle samochodowym zamiast stodu olo-
wiowo-cynowego
Tworzywo warstwowe otrzymane przez |Laminaty prasowanie ra | Laminaty szklo eooksydowe stosuie sie
sprasowanic tkaniny szklanej nasyco-|szklo epoksy-| goraco — w for-| ‘ako materiat elektroizolacyjno-konstru-
nej zywica epoksydowag na goraco lub |dowe (ptyty |mach metalo- keyiny. Wytrzymatltosé na rozciaganie
na zimno (mogg by¢ laminaty formo- |szklo epoksy-| wych na zimno | "ie mniejsza niz 2500 kG/cm® Nadaig
] wane bezcisnieniowo) dowe) moga byé formy| sie do pracy w klimacie tronikalnvm.
z innego mate- | Nadaig sie do formowania elementow
I rialu — chemi- | “onstrukcyinvch, wzglednie catvch kon-
czne odlewy gip-|strulkcii o nieregularnych ksztattach
sowe, szamotowe
Tworzywo zorientowane otrzymane |laminaty formowanie na | Stosuie sie do wyrohu przedmiotow, od
przez sprasowanie nasyconego wlokna zorientowane | formach ksztaltu ktorych wymaga sie przenoszenia b.
szklanego (przemyst zadanego przed- dvzych sit mechanicznveh., nn. butle
krajowy nie | miotu cisnieniowe w osprzecie lotniczym
X produkuje)
Zywica poliestrowa z Kkatalizatorem |Polimal 100 |formowanie w | Zywice polimal 100, 102, 103 i 109 sto-
i aktywatorem daje syciwo nadajgce sie 102 | przypadku for- | suje sie glownie do produkeji lamina-
_do laminowania lub na odlewy 103 |mowania lami- |low z wildkna lub tkaniny szklanej,
109 natébw na gora- | uzywanego jako materiatu konstrukceyj-
co, prasowanie nego w przemysle lotniczym (konstruk-
cje szybowcowe, niektore elementy w
platowcach i osprzecie), okretowym,
budowlanym. Rr laminatu ~ 2500 kG/cm?
Mieszanina zywicy poliestrowej z krze- | Polimal 140 |rozorowadzanie | Do produkeji laminatow (na pierwsze
mionkg koloidalng i naftenianem ko- recznie pedzlem | warstwy przed polozeniem tkaniny
baltu wzmacniajgcej -- nosnika laminatu),
do wyréwnywania laminowanych po-
> wierzchni oraz do produkcji lakierow
& =
¥ Poli ) < g _ | Polimal It formowaniz S‘Eosuje sie do od]ewania’duiych blo:
n rfﬁlt?f;zulj?cazygécadgfal,wssg?g;gt&ll?a : 1;? kow, zalewania elementéw urzadzen
o i eclastycznoscia elektrycznych, do uelastycznienia in-
i nych typow zywic poliestrowych oraz
o do produkcji elementow, od Kktoéorych
[N wymagana jest duza gietkosé i spre-
| 2ystosé
Zywica z nosnikiem, tkanina szklana |Polimal 160 | formowanie Do wyrobu laminatow uzywanych w
162 na z mno, nago-| budownictwie (wyktadzigy pomieszczen
| rgco pasowanie |z materialami latwopalnymi, w lotnic—J
| twie przewody do odprowadzenia cie-r
‘n)ych gazow spalinowych) |
| Mieszanina zywicy poliestrowej z kata- |Polimal 164 |zalewanie Stosuje si¢ do produkcii trudno zapal-|
lizatorem i aktywatorem 165 nych odlewéw_ elektrotechnicznych,
pracujacych w sSrodowisku wymagaja-
|cym bezpieczenstwa przeciwpozaro-

wego
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Tabela 4 T
3 Mo Nazwa Technika :
Grupa Rodzaj polimeru i wypelniacza Randlowa T anin Zastosowanie

Celuloid produkowany Jjest z nitrocelu-

formowanie na

Celuloid produkuje sie w arkuszach,'

polimery
winylowe

lozy i kamfory z dodatkiem zmiekcza- | Celuloid goraco w temp. | plytach, rurach i pretach .
czy, wypelniaczy i barwnikéw 7 °C Stosuje sie go miedzy innymi do wy-
robu réznych ksztattek technicznych

Kazenit otrzymuje sie przez kondensa- prasowanie na Stosowany jest do produkcji drobnej
cje kazeiny z formaldehydem, produko- goraco w for- gglanteru x‘ksztaltek technicznych, racz-
wany w calej gamie koloréw, postacia | Kazenit mach metalo- ki uchwytéw, pokretta
handlowa s3 plyty o grubosciach od | (galalit) wych
2+6 mm
Nieplastykowany ester metylowy kwa- |Metapleks przedmioty pro- Przemysl_ lotniczy do wyrobu k’opulek‘
su metakrylowego. Postacia handlowga | bezbarwny ste przez obr6b- | oston, W{atrochronbw, W przemysSle mo-
sa plyty typ N ke mechaniczng.| toryzacyjnym i optycznym
Plastyfikowany metakrylan metylu. Po- | (szklo orga- |Steryczne ksztal-
stacia handlowa sa plyty niczne) — towanie w temp.

typ N Metap-| podwyzszone]

leks bezbarw- metodg docisko-

ny typ — P | wa, metoda ob-

(szklo orga- |ciggania, metoda

niczne typ-P)| pr6zniowg
Modyfikowany polistyren elektrotech- |Styropol SC |metoda wtrysko-| Produkuje sie skrzynki na baterie |
niczny o podwyzszonej odpornosci ter- | (polistyren wa, zylki elek-|i akumulatory, zylki elektrotechniczne
micznej niskouda- trotechniczne

rowy) metodg wytla-

czania

Modyfikowany polistyren elektrotech-
niczny o podwyzszonym punkcie miek-
nienia

Jednorodna mieszanina polistyrenu z kau-

Styropol SF
(polistyren
niskouda-
rowy)

Styropol KT

metodg wtrys-
kowg

Stosuje sie do wyrobu artykutéw elek- |
trotechnicznych np. korpusy i wsporni-
ki cewek i rozmaita galanteria elek-
trotechniczna

metoda wtrys-

Stosuje sie do wyrobu obudowy silnij

czukiem butadienowo-styrenowym (polistyren kowa, prasowanie| k6w elektryvcznych, artykutéw elektro-
wysokouda- technicznych w przemysle motoryza- |'
rowy) cyinym '
Polistyren (kopolimery) Polisty- Wyroby techniczne — elektrotechnika,
rol 51 ] przemyst precyzyjny, radiotechnika
(przezro- § Charakteryzuje sie dobrymi wtasnoscia-|
czysty) é mi elektrycznymi, dobra wytrzymato- |
barwiony & . Scig mechaniczng (w zaleznosci od typu |
Polistyrol - metoda wtrys- | odporne-na benzyne, na gotowanie, tad-|
EH kryty kowg na powierzchnia)
nieprze- .
zroczysty o
C11-Sty- &
rol (RDM ©
4511)
Octan celulozy (zmiekczony) niemigck@ Trol}t w Radiotechnika, artykuly przemyslowe,
amerykanski |Trolit WH tworzvwo odporne na .benzyne, dobre
Trolit HH wlasnosei mechaniczne
Cellidor AM | metodg wtrys-
Cellidor AN | kowa
Cellidor SM
Cellidor SW
Tenite I
Octano-maslan celulozy (zmiekczony) Cellidor BH Do wyrobu artykuléw przemystowych,
niemieck} Cellidor BH |metoda wtrys- |radiotechnika, przemyst motoryzacyjny.
amerykanski |Cellidor BW | kowa Tworzywo o dobrej wytrzymaltosci na
Tenite II rozcigganie, odporne na dziatanie atmo-
sfery, odporne na mréz, dobra trwatosé
ksztalttu, }adna powierzchnia
Poliuretany — niemieckie Durethan H,)l metoda wtrys- | Do wyrobu lozysk két zebatych, prze-
Durethan U, | kowa * mys! maszynowy, budowa aparatéw,
0 przemyst precyzyjny, czeSci wodomierzy
Tworzywo cechuje duza wytrzymatosé
mechaniczna, niska §cieralno$é, odpor-
polimery no$é na organiczne rozpuszczanie.
winylowe [ -
Pohweglapy (tworzywo przezroczyste | Makrolen S | metodg wtrys- Stosuje sie do wyrobu artykutéw elek-
lub barwione) Makrolen E | kowa trotechnicznych, cze$ci maszyn, tworzy-
(niemieckie) wo charaktervzuie sie wysoka wytrzy-
matoscia mechaniczng, wysoka wytrzy-
matoscig cieplng, dobrymi wtasnosSciami
elektrycznymi, odporne na mroéz
Poliamidy (przezroczyste i barwione) |Tropamid metoda wtrys- | Do wyrobu tozysk két zebatych. budo-
Ultramid kowa wy aparatéw. cze§ci maszyn, w prze-
Durethan mysle elektrotechnicznym.
Akulon (nie- Tworzywo cechujg bardzo dobre wtas-
mieckie) no$cli mechaniczne, niska $§cieralnosé
Rilsan
Plastyfikowany polic_hlorek winylu (bez-| Polwinit wytlaczanie Stosuje sie do-
barwny lub zabarwiony) Flw —izolacii, kabli. nrzewodow,
EO0w — produkcji powtlok,
RRO) 1.1 TORERTS S1 — izolacii o bardzo wysokiei iakosci
winylowe S0 — powlok o bardzo wysokiei iakosci
Sl)t — produkcji powlok szczegblnie od-
pornych na niskie temperatury
Ponadto do produkeji réznych wyro-
boéw technicznych
Miegkki polichlorek winylu Plyty praso- | prasowanie

wane z miek-
kiego poli-

chlorku wi-
nylu

Jako wykladzina w arvaraturze chemicz-
nej, do wyrobu podktadek i uszczelek
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