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POMOCE KONSTRUKTORSKIE .TECHNIKI LOTNICZEJ"

Materiaty stosowane w konstrukcjach lotniczych

Stopy magnezu

Czest XV

W biezqcym zestawie tabel podano dane techniczne dotyczqce
radzieckich odlewniczych stopéow magnezu oraz cz2e$§¢ danych do-
tyczqcych stopow magnezu przerabianych plastycznie.

W tabeli 8 podano sktad chemiczny radzieckich odlewniczych
stopow magnezu. Tabela ta jest uzupetnieniem tabeli 1, w Kktorej
podano sktad chemiczny radzieckich odlewniczych stopow magne-
zu wediug GOST 2856-55.

W tabeli 9 podano fizyczne wtasno$ci radzieckich odlewniczych
stopow magnezu, w tabeli 10 — wiasnosci technologiczne tych Sto-
pow, a w tabeli 11 — warunki ich obrobki cieplnej. W tabelt 12
podane sq wtasno$ci mechaniczne radzieckich odlewniczych stopow
magnezu w temperaturze otoczenia.

Kolejne tabele 13 i 14 zawteraja réwniez . wlasnosci mechaniczne
radzieckich odlewniczych stopow magnezu, a mianowicie: tabe-

Tatela8 Skfad chemiczny radzieckich odlewniczych

Zebralt i opracowali mgr in2. A. Ciszewski i mgr in2. T. Radomskt

la 13 — wtasno$ci mechaniczne w temperaturach podwyzszonych,
tabela 14 — wtasno$ci mechaniczne w temperaturach obniZonych.

Tabele 15 do 19 dotyczq stopow magnezu przerabianych plastycz-
nie. Tabela 15 podaje skiad chemiczny polskich stopow magnezu
tego typu, tabela 16 — sktad chemiczny stopow radzieckich, a ta-
bela 17 — skiad chemiczny analogicznych stopow amerykanskich.
Tabela 18 zawiera wtasno$ci fizyczne i technologiczne polskich sto-
péw magnezu przerabianych plastycznie, a tabela 19 orientacyjine
wtasno$ci mechaniczne tych stopow.

Uwaga: Tabele 8 do 14 oraz 16 opracowano na podstawie wyd.
Enciktopediji sowriemiennoj tiechniki — Konstrukcjonnyje matie-
riaty” — tom 1II.
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LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA

ZESZYT 9

X-lecie Katedry Technologii Mechanicznej Ogélnej i Lotniczej

W  pazdzierniku 1965 roku mija dziesie¢ lat od chwili
utworzenia na Wydziale Lotniczym Politechniki Warszaw-
skiej Katedry Wytwarzanja Silniko6w Lotniczych, przemia-
nowanej nastepnie w roku 1960 na Katedre Technologii Me-
chanicznej Ogo6lnej i Lotniczej z dwoma zakladami: Techno-
logii Lotniczej i Technologii Mechanicznej Ogodlnej.

Historia tej placowki naukowej, jedynej w Polsce, zaj-
mujgcej sie technologig lotniczg, zwigzana jest SciSle z roz-
wojem przemystu lotniczego w Polsce Ludowej i zapotrze-
bowaniem na technologbéw moggcych prowadzi¢ i rozwijac
wykonawstwo nowoczesnego sprzetu lotniczego. Produkcja
nowoczesnych silniko6w turbinowych, samolotéw odrzuto-
wych, $miglowcoéw i osprzetu platowcowego wymaga spe-
cjalistow o wysokich i wszechstronnych kwalifikacjach.
Szczegbdlnie wysokie wymagania stawiajg przed technologa-
mi nowe materiaty, jak stopy zZaroodporne, tytanowe, molib-
den, tworzywa sztuczne, laminaty, przekiladki komoérkowe
itp. Wprowadzenie tych materiatéw oraz wysokie wymaga-
nia samego sprzetu lotniczego doprowadzily do opracowania
nowych metod technologicznych i nowego skomplikowanego
sprzetu. W dziedzinie przerébki plastycznej powstaly meto-
dy ksztaltowania wysokoenergetycznego, formowanie w pra-
sach tunelowych i inne, w dziedzinie polgczen — spawanie
w ostonie gazéw obojetnych, spawanie strumieniem elek-
tronow, strumieniem laserowym, lutowia reakcyjne itp.,
w dziedzinie obrébki mechanicznej i ciecia — ciecie stru-
mieniem plazmowym, obrobka na gorgco, obrébka na obra-
biarkach sterowanych programowo, w odlewnictwie — me-
tody odlewania skorupowego wytapianych modeli i inne.
Podobnie we wszystkich innych dziedzinach wytwarzania.
Jak z tego wynika technolog przemystu lotniczego, chcgc
dobrze postugiwaé¢ sie nowoczesnymi metodami i $rodkami
oraz wytwarzaé¢ sprzet najwyzszej jakosci, musi posiadaé
wszechstronne przygotowanie ogoélne i specjalistyczne.

Jedng z istotnych cech, ktora charakteryzuje nowoczesng
technologie, sg operacje stuzgce nadaniu wtasno$ci uzytko-
wych. Jak wynika z dotychczasowych badan o jakosci
sprzetu, jego osiggach uzytkowych, a szczegoélnie trwatoscei,
decydujg wtasnosci uzytkowe nadawane na ogét w konco-
wych operacjach procesu technologicznego. Istotg tych ope-
racji jest nadanie wysokich gitadkos$ci, odpowiedniej struk-
tury geometrycznej, nadanie korzystnych naprezen powierz-
chniowych, nadanie wtasnosci przeciws$ciernych, antykoro-
zyinych, zmeczeniowych itp. Dzieki tym zabiegom zZywot-
no$¢ sprzetu przedluzana jest nawet kilkakrotnie. Nad
tym kierunkiem technologii pracowatl i pracuje zalozyciel
Katedry — prof. Stanistaw Szulc. Juz w momencie zapo-
czgtkowania wyodrebnienia kierunku technologii lotniczej
w roku 1949, kiedy to powstaje Zakitad Technologii Silnikow
Lotniczych na Oddziale Lotniczym Szkolty Inzynierskiej im.
Wawelberga i Rotwanda, kierownik tego Zakladu — prof.
St. Szulec — grupuje wyposazenie, ktore ma umozliwi¢ pro-
wadzenie badan i prac nad strukturg powierzchni cze$ci
maszyn. Na przestrzeni nastepnych lat konsekwentnie reali-
zuje ten kierunek, prowadzgc wiele prac o tematyce wtlas-
nosci uzytkowych oraz rozbudowujgc baze do$wiadczalng,
stuzgcg temu celowi.

Prace naukowo-badawcze Katedry obejmowaly obrébke
gtadkoS$ciowg — docieranie oscylacyjne, obrébke strumienio-
wo-$cierng, obrobke zgniotem, walcowanie ksztaltowe, ba-
danie struktur powierzchniowych, gtadkosci cze$ci maszyn
i inne. Przewody doktorskie prowadzone w Katedrze obej-
mujg badanie udzialéw nosnych i ich wplywu na S$cieranie
i zatarcia oraz badanie kierunkowosci struktury na trwa-
10s¢ potlgczen.

Kierownik Katedry byl glownym prekursorem rozpow-
szechniania, popularyzacji i nastepnie normalizacji gladko-
$ci powierzchni, jak réwniez nadania wtasciwej rangi temu
zagadnieniu zaréwno w zakresie konstrukeji, jak i techno-
logii. Te zagadnienia technologii — nadawania wtasnosci
uzytkowych tzw. ,,technologii wiasnosciowej” stanowity pod-
stawowg naukowg dziatalnos$¢ katedry. Poza tym prowadzo-
no wiele prac o charakterze badawczym na bezposredni
uzytek przemystu jak: badanie skrawalnosci stopdéw zaro-
odpornych, skrawalnos¢ stopu tytanu, potgczenia za pomocyg
gwintow ciasnych, analiza procesow technologicznych, bada-
nie Scieralnosci i wiele, wiele innych. Katedra moze po-
szczyci¢ sie dorobkiem kilkudziesieciu opracowan wtlasnych
wydanych drukiem w zakresie technologii lotniczej, zakon-
czeniem Kkilkunastu tematéw prac badawczych, nie liczgc
doraznych pomocy, ekspertyz itp. Do podstawowych osigg-
nie¢ Katedry nalezy réwniez zaliczy¢ wychowanie szerokiej
rzeszy inzynieréw i magistrow w specjalnosci technologii
lotniczej, ktérzy stanowig trzon kadry w lotniczych zakta-
dach produkcyjnych. Katedra prowadzita setki prac przej-
Sciowych i dyplomowych i to nie tylko w ramach Politech-
niki Warszawskiej, ale rowniez obejmowata dyplomantow
Wieczorowej Szkoly Inzynierskiej w Rzeszowie, nadajgc
ostatni szlif naukowy najzdolniejszym pracownikom zakia-
dow lotniczych. Do wypetnienia tych poteznych zadan po-
trzebna byta liczna kadra naukowa — dydaktyczna Katedry
oraz duze zaplecze badawcze.

Dzieki pomocy panstwa ludowego, dobrze rozumianej
i ocenianej warto$ci i znaczeniu technologii lotniczej i jej
wplywu na pokrewne przemysty budowy maszyn, Katedra
rozbudowata sie pod kazdym wzgledem. Od skromnego jed-
nego pokoiku, w ktérym urzedowal zalozyciel Katedry —
prof. St. Szulc — oraz jego dwoéch asystentow —i od Kkilku
malenkich skrzynek z aparaturg, Katedra rozrosta sie do kil-
kuset metrow kwadratowych powierzchni, kilkunastu do-
brze wyposazonych laboratoriow, w ktoérych pracuje dwoch
samodzielnych pracownik6w naukowych, kilkunastu pomoc-
niczych pracownikoéw naukowych i kilkunastu laborantow.

W obecnej chwili Katedra obejmuje swoim zasiegiem row-
niez technologie mechaniczng ogélng, co powaznie rozszerza
zakres jej dzialania i wplywdéw. Analizujgc-dziatalno$¢ Ka-
tedry na przestrzeni jej 10 lat istnienia i wcze$niej jeszcze
Zakladu Technologii Silnikéw Lotniczych mozna stwierdzi¢,
ze przyjela ona wiasciwy kierunek dziatalnosci.

Dzieki pracom naukowo-badawczym, dziatalnos$ci dydak-
tycznej i ogolnoszkoleniowej, Katedra przyczynita sie do
rozwigzania wielu trudnych probleméw gospodarki narodo-
wej. Data poteing armie ,,oficerow” przemystu lotniczego
i nie tylko lotniczego. Przyczynita sie do wzbogacenia wie-
dzy technologicznej i uznania wartosci tej wiedzy., Za-
szczepila 1 rozkrzewita wsréd ludzi przemystu znaczenie
i warto$¢ technologii nadawania wtasnosci uzytkowych
i zrozumienia podstawowego znaczenia tej technologii dla
ekonomicznos$ci wytwarzania i eksploatacji wyrobéw prze-
mystowych. Mozna wiec stwierdzi¢, ze Katedra ta dobrze
stuzy gospodarce narodowej.

Wystawiajac taka ocene pracy tej placowki, nalezy row-
noczesnie zlozy¢ wyrazy uznania jej Zalozycielowi i Kie-
rownikowi, diugoletniemu pracownikowi przemystu lotni-
czego, Profesorowi Stanislawowi Szulcowi. RownoczesSnie
slowa podziekowania naleza sie Zjednoczeniu Przemystu
Lotniczego, pod ktorego opieka mogla rozwinaé¢ sie i pra-
cowaé¢ placowka naukowego i dydaktycznego zaplecza tech-
nologii lotniczej.

A. G.
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Dr inz STEFAN SZCZECINSKI
Mgr inz. MIECZYSEAW EYZWINSKI

Reduktory turbinowych silnikow $migtowych

W artykule opisano uktady kinematyczne oraz konstrukcje reduktorow wspol-
czesnych turbinowych silnikow $migtowych z omdwieniem ich charakterystycznych
form konstrukcyjnych. Opisano takze stosowane sposoby pomiaru momentu obro-
towego przekazywanego na $migto lub wirnik mo$ny $miglowca. Zwrocono uwage
na specyfike obliczen wytrzymatodciowych oraz obcigzen dzialajgcych na poszcze-
golne zespoly i cze$ci reduktora. Artykul ten stanowi pewng calo$é z artykulem
S. Szczecinskiego pt. ,,Obliczenia wytrzymatoSciowe kdt zebatych przektadni silni-
kow lotniczych”, ,,Technika Lotnicza” mr 8 z 1961 roku.

1. Wsiep

Predkosci obrotowe turbin napedzajgcych $migta (lub
wirniki $miglowcow) silnikow turbinowych za posrednic-
twem reduktoréow, stanowigcych mniej lub wiecej zlozone
przekiladnie zebate, wahajg sie w bardzo szerokich gra-
nicach: od okolo 9000 obr/min (jak to ma miejsce prawdo-
podobnie w radzieckim silniku NK-12M) do prawie
56 000 obr/min (amerykanski silnik Allison T-63). Srednio
predkos$ci te wynoszg 10000=-20 000 obr/min. Nizsze war-
tosci predkosci obrotowych majg jednostki o duzych i $red-
nich mocach, a wyzsze wartosci spotyka sie w jednostkach
mniejszych (silnik T-63 rozwija moc zaledwic 250 KM).

Jednoczes$nie, ze wzgledu na sprawno$¢ $migiet i wytwa-
rzany przez nie hatas ich predko$ci obrotowe wynoszg
$§rednio 800—1200 obr/min. Predkosci obrotowe wirnikow
no$nych $miglowcOw sg jeszcze mniejsze i wynoszg zaled-
wie 150—450 obr/min. Dlatego reduktory $miglowcowe po-

Rys. 1

siadajg konstrukcje dwustopniowa, na ktorg skiada sie
reduktor wstepny, zwigzany konstrukcyjnie 2z silnikiem,
oraz reduktor wirnika no$nego.

Reduktory turbinowych silnikéw Smiglowych ze wzgledu
na znaczne wartoSci wymaganych przetozen (Srednio i=
=i=0,11—0,06) sg wykonywane najcze$ciej w postaci

s
przekladni dwustopniowych, w ukladzie rozgalezionym lub
obiegowym. Wielko$¢ przenoszonych przez reduktory mocy,
siegajgcych nawet 12000 KM (silnik NK-12M), stanowi
czynnik decydujgcy o zlozono$ci konstrukeyjnej i technolo-
gicznej reduktora, wyrazajgcej sie koniecznoscig stosowania
kilku kot posrednich na jednym stopniu oraz stosowaniem
Smigietl przeciwbieznych. Zaréwno schemat kinematyczny,
jak i sama konstrukcja reduktora $migiet przeciwbieznych
jest bardzo zlozona, jednakze korzys$ci ze stosowania takich
uktadéw sa znaczne. Smigla przeciwbiezne majg wysoksa
sprawno$¢ i znaczne moce przy stosunkowo niewielkich
Srednicach. Stosowanie §migiel przeciwbieznych kompensuje
wzajemnie dziatanie momentéw Zyroskopowych podczas
lotu samolotu po torach krzywoliniowych oraz reakcyjnego
momentu obrotowego,

226 TECHNIKA LOTNICZA NR 9/1965

Na rys. 1 zestawiono rézne sposoby umieszczania reduk-
toré6w i 1lgczenia ich 2z wirnikiem napedzajgcej turbiny.
Rys. la przedstawia najcze$ciej spotykany sposob umiesz-
czenia redukiora — w tym przypadku reduktior stanowi
konstrukcyjnie cato$¢ z silnikiem. Na rys. 1b pokazano
schemat konstrukcji z oddzielnym zamocowaniem redukto-
ra na samolocie i przekazywaniem napedu od turbiny do
reduktora i $migla za pomocg posredniego walu. Wedtug
tego schematu opracowano konstrukcje silnikow Allison T56
i General Electric T64. Rys. 1lc pokazuje schemat dwu-
stopniowego reduktora silnika $miglowcowego. Reduktor
wstepny, zwigzany z silnikiem, przekazuje moc poprzez
wal pos$redni do reduktora gléwnego napedzajgcego wirnik
nos$ny $migtoweca.

Przekazywanie duzych mocy przez reduktory o bardzo
zwartej i lekkiej budowie, przy duzych obwodowych pred-
kosciach ko6t zebatych, wymaga stosowania materialow
o duzej wytrzymalosci (zwlaszcza zmeczeniowej) oraz wy-
maga wysokie] klasy dokladnosci i gtadko$ci wykonania
wszystkich elementow zespolow reduktora, a zwtaszcza jego
kot zebatych i lozysk. Hydrauliczne sterowanie skoku $mi-
gla odbywa sie przy ci$nieniach rzedu 50--70 kG/cm?, co
wymaga zapewnienia dostatecznej szczelno$ci w miejscach
doprowadzania oleju do wnetrza watu reduktora. W celu
zmniejszenia wymiarow koét zebatych, a przede wszystkim
obnizenia hatasliwo$ci przekiladni stosuje sie zazebienja
skosne (np. reduktor silnika Rolls-Royce ,,Dart”) lub nawet
daszkowe (np. reduktor silnika De Havilland ,,Gnome”).
W przekladniach o zazebieniach skos$nych kierunek usta-
wienia skosu zebow dobiera sie tak, aby skladowa wzdiuz-
na sily miedzyzebnej odcigzala tozysko oporowe wirnika
turbiny lub watu reduktora (walu $migta).

Wywigzujgce si¢ w reduktorze ciepto odprowadzane jest
czeSciowo w ilosci okoto 15-i-20°s poprzez Scianki do stru-
mienia oplywajgcego redukior powietrza. Pozostala czest
ciepta jest odprowadzana za pomocg oleju do chlodnicy,
znacznie bardziej rozbudowanej z tego powodu niz w tur-
binowych silnikach odrzutowych.

Ny

N
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2. Schematy kinematyczne reduktorow

Wiekszo$¢ reduktorow turbinowych silnikéw $miglowych
posiada $migla obracajgce sie wspoélosiowo w stosunku do
wirnika turbinv, co pozwala na stosowanie osiowo-syme-
trycznych wlotéw powietrza do sprezarki i nie zwieksza
nadmiernie poprzecznych wymiaréow silnika. Reduktory
o Smiglach wspo6losiowych posiadaé mogg przekladnie roz-
gateziong lub obiegowa. Reduktory o duzym przelozeniu
posiadajg niekiedy konstrukcje zlozong ze wstepnej prze-
ktadni obiegowej i 2z przekladni rozgalezionej lub od-
wrotnie.

W silnikach o malych mocach stosuje sie reduktory
o przekitadni czolowej, przesunietej osiowo wzgledem watu
turbiny przy uzyciu kilku zebatych ko6l posrednich i do-
datkowej przekiadni obiegowej. Przesuniecie osiowe watu
reduktora pozwala na unikniecie znieksztalcenia kanalu
wlotowego sprezarki (o bardzo niewielkich wymiarach
w silnikach o matej mocy). Przesuniecie osiowe walu reduk-
tora pozwala na obnizenie podwozia samolotu. Jako przy-
klad tego rodzaju konstrukcji pokazano na rys. 2 schemat
reduktora silnika De Havilland ,Gnome”. Przekladnia
tego reduktora sklada sie z pieciu k6t o zazebieniu daszko-
wym, co zapewnia dostateczng wytrzymalo$¢ (przy matych
wymiarach) i cichobiezno$¢. Przelozenie reduktora wynosi
1=10,082, a moc przenoszona N 1000 KM przy predkosci
obrotowej turbiny napedzajgcej $miglo m = 19500 obr/min.

Nr 2
{

Rys. 3

Przekladnie rozgatltezione

Reduktory o przekiadniach rozgalezionych sg do$¢ szeroko
stosowane w silnikach turbinowych, gléwnie jednak w po-
laczeniu z przekladniami obiegowymi, poniewaz same prze-
kladnie rozgalezione nie pozwalajg na uzyskanie duzej
redukcji predkosci obrotowej. Przekladnie rozgalezione ma-~
ja stosunkowo prosta konstrukcje i sg tatwe w montazu,
zapewniajgc jednoczes$nie duzg zwartos¢ konstrukceji z uwa-
gi na rownoczesng (i rownomierng) prace ko6l zebatych
wszystkich gatezi. Najprostszy przykitad przekiadni rozga-
tezionej moze stanowi¢ reduktor wstepny silnika Lyco-
ming T53, ktoérego schemat (wraz z wykresami predko$ci)
pokazano na rys. 3. Predko$¢ obrotowa turbiny i kola
napedowego 1 wynosi m;. Predko$¢ obwodowa kola 1 na
obwodzie podzialowym jest rowna U;. Wspodipracujgce z nim
w punkcie A kolo posrednie 2 ma swo6j punkt obrotu
w punkcie B. Poniewaz kolo 2 wspoélpracuje z kotem reduk-
tora 3, maja one w punkcie C jednakowg predko$¢ U,.
Kolo reduktora 3 ma swojg o$ obrotu w punkcie 0, rozklad
predkosci obwodowych na tym kole przebiega wedlug troj-
kata. Przedluzenie przeciwprostokatnej trojkata, utworzo-
nego z boku OC oraz wektora U,, do przecigcia z osig po-
zwala na wyznaczenie predkosci obrotowej n, watu reduk-
tora. Reduktor silnika T53 posiada dwie galezie i sklada
sie zaledwie z czterech kot zebatych.

Przykladem reduktora bardziej zlozonego, z dwustop-
niowa przeckladnig rozgaleziong, moze byé¢ reduktor silnika
R. R. , Dart”, ktorego schemat pokazano na rys. 4. Poczwor-
nic rozgalg¢ziona przekladnia zebata tego reduktora wyko-
nywana jest w dwoch wersjach przetozen i=0,093 oraz
i=0,106. Pierwszy stopien przektadni posiada zeby skosne

o takim ich kierunku ustawienia, ze skladowa wzdluzna
sily miedzyzebnej odcigza tozysko oporowe wirnika spre-
zarki.

Liczbe galezi w przekladniach reduktoréw dobiera sie
w zalezno$ci od wielkosSci przenoszonego momentu obro-
towego.

Przektadnie obiegowe
Reduktory z przekiadniami obiegowymi sg typem naj-

czesciej stosowanym w turbinowych silnikach $miglowych.
O ich omal powszechnym stosowaniu decyduje mozliwosé

=

"
+

Rys. 4

uzyskania wiekszego przelozenia na jednym stopniu w po-
rownaniu z przekladnig rozgalezions, jak i mozliwo$é po-
miaru momentu obrotowego. Przyklad najprostszego sche-
matu przekladni obiegowej moze stanowi¢ reduktor wstep-
ny silnika Napier ,,Gazelle” pokazany na rys. 5. Kola
obiegowe 2, napedzane kolem 1 od turbiny, toczg sie po
nieruchomym kole 3, pociggajac za sobg jarzmo z walem
reduktora. W celu doboru schematu przektadni oraz wyzna-
czenia i dobrania wielko$ci przelozenia bardzo wygodnie
jest postugiwaé sie metodg graficzng. Kolo zebate ! ma
na okrggu podzialowym predkos¢é obwodowg U;. Kolo
obiegowe 2 toczy si¢ po nieruchomym kole 3, posiadajac
chwilowy $rodek obrotu w punkcie C. Poniewaz toczace
sie po sobie kota 1 i 2 majg w punkcie wspolpracy A
jednakowa predkos¢ U; to o$ kola obiegowego 2 w punk-
cie B ma predkos¢ obwodowg U,=0,5 U;. Poniewaz o0$

Ny +

Rys. 5 '

obrotu kola 2 osadzona jest w jarzmie obracajacym sie
wzgledem punktu 0, to i jarzmo ma w punkcie B pred-
kos¢ U, Poniewaz rozklad predkosci obwodowych we
wszystkich punktach kota I i jarzma reduktora przebiega
wedlug trojkatow, przeciecia przediuzen ich przeciwprosto-
katnych z osig m okreS§laja punkty odpowiadajgce ich
predkosciom obrotowym mn; oraz m..

W oparciu o analize wykresOw na rys. 5 mozna wyzna-
czy¢ przelozenie reduktora mierzgc odpowiednie odcinki
na osi n lub obliczy¢ je wedlug ponizszych wzorow.

Przelozenie reduktora wynosi:
Ty @y
i = —_————
Tomy L
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U;

Pamictajac, 2e o= —~ oraz U;=2 U, i rg=r+2m
1

mozna napisa¢ nastepujgcg zalezno$c:
U, T T T 1
i = L i = e -
T ontr 20, 21,421, 2t 14T
Ty

gdzie:

T, Ty, T3 — promienie podzialowe kol zebatych.

Zastepujac w powyzszej zalezno$ci promienie ko6t liczbg
ich zebow, otrzymuje sie wzor:
i|

=

1+
21

Metoda wykre$lna wyznaczania przelozenia jest dostatecz-
‘nie dokladna i jednocze$nie tym korzystniejsza w vporoéw-
im badany

naniu z metodami analitycznymi, schemat

J >
3
i
T
3

Rys. 6

przektadni jest bardziej skomplikowany. Metoda wykreslna
wyklucza popelnienie bledow, uniemozliwiajgc zagubienie
sensu fizycznego dzialtania zespoléw kinematycznych roz-
patrywanego reduktora.

Rys. 6 przedstawia schemat kinematyczny przekladni
reduktora silnika Napier ,Eland”, a rys. 7 schemat bar-
dziej zlozonego reduktora silnika AI-20. W reduktorze

nNr ng

Rys. 7

tym przekladnia pierwszego stopnia (blizej sprezarki) jest
obiegowa, a przekladnia drugiego stopnia — rozgaleziona.
Jarzmo przekladni obiegowej przekazuje na wat reduktora
cze$¢ momentu obrotowego (~50%), pozostalg cze$¢ mo-
mentu przekazuje kolo 6 z przekladni rozgatezionej. Koto 3
reduktora obiegowego jest ruchome i obraca sie w kie-
runku przeciwnym do kola 1 z predkoscig katowa zada-
wang przekladnig rozgaleziong. Schemat reduktora sil-
nika AI-20, aczkolwiek dos$¢ skomplikowany, pozwala na
uzyskanie duzego przelozenia (i =0,087) przy niewielkich
wymiarach gabarytowych reduktora.
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Na rys. 8 pokazano reduktor silnika Allison T63, skla-
dajacy sie z przektadni wstepnej z .kollami posrednimi
i przesunieciem osi walu wzg}edem .w1rmka tu_rb'{ny oraz
z przekladni gitownej — obiegowe]j. Przesuniecie waly
reduktora wzgledem walu turbiny bylo konieczne w tak
malej jednostce (moc silnika wynosi 250 KM), poniewas
umieszczenie reduktora w osi sprezarki o Srednicy zew-
netrznej, wynoszacej kilkanascie centymetrow — jest nie-
mozliwe.

Rys. 8

Reduktory §migiel przeciwbieznych
Stosowanie Smigiel przeciwbieznych ma gléwnie na celu
zmniejszenie $rednicy $migiel (w stosunku do pojedynczego)
oraz wzajemne wyrownowazenie momentéw reakcyjnych,
a zwlaszcza zyroskopowych. Schematy przekladni reduk-
toréw przeciwbieznych sg skomplikowane, a ich konstruk-
cja ciezka. Najprostszy schemat kinematyczny reduktora
é¢migiel przeciwbieznych stanowi przekladnia roéznicowa
otwarta, w ktérej predkosci obrotowe obu $migiet sg usta-
lone momentem oporowym kazdego ze $migiel. Schemat
kinematyczny takiego reduktora przedstawia rys. 9. Linig
cigala zaznaczono rozkilad predkos$ci i predko$¢ obrotowsg
$migta przedniego przy unieruchomionym $migle tylnym.
Linia przerywana odpowiada warunkom nieruchomego $mi-

> ny ng
K5l e ?
4 <
\\\ x:
m, 3 ’2 i \\ -
;7' D,U g
Rys. 9

gla przedniego. Przy obydwoOch obracajgcych sie $migtach
rozklad predkosci bedzie posredni (miedzy liniami o—n
oraz o—mn;). W przypadku jednakowych predkosci obro-
towych obu $migiel, to jest m; = —mn, przelozenie reduk-
tora mozna wyrazi¢ wzorem:

n, N, 1

Poniewaz obydwa $migla powinny mie¢ okreslone pred-
kosci obrotowe nawet przy réznych obcigzeniach obu $mi-
giel, co chroni $migta przed niedopuszczalnym wzrostem
predkosci obrotowej, stosuje sie reduktory o schematach
bardziej zlozonych niz to pokazano na rys. 9. Rys. 10
przedstawia schemat kinematyczny reduktora jednego z sil-
nikow duzej mocy, ktéry skilada sie z obiegowego reduktora
wstepnego (wedlug takiego schematu, jak na rys. 5) oraz
rozgalezionej przekladni zmniejszajgcej dodatkowo pred-
kosci obrotowe waldow $miglowych i ustalajgcej ich kie-
runki obrotow.

Do napedu $migiel przeciwbieznych mogg by¢ takze sto-
sowane reduktory o schematach réznicowych zamknietych.
Przekladnia zamykajgca uklad kinematyczny reduktora
przenosi moment obrotowy w przypadku niejednakowego
obcigzenia obu $migiel, na przyklad na skutek niejednako-
wego ustawienia skoku lopat obu $migiel.
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Rys. 10

Reduktory ze §mig1ami przeciwbieznymi posiadajg jedy-
nie silniki duzych mocy, jak na przyklad NK-12, Armstrong
Siddeley ,,Mamba”.

3. Konstrukeja reduktorow

Na konstrukeyjng calos¢ reduktora turbinowego silnika
Smiglowego sklada sie szereg zespolow i czeSci, jak: waly,
jarzma, kola zebate, lozyska, korpusy itd. Wspoélczesne kon-
strukcje reduktoréw wyposazone sg takze w urzgdzenia
do pomiaru momentu obrotowego. Konstrukcja reduktorow
silnikéw S$miglowych powinna byé bardzo zwarta, lekka
i wytrzymala. Od turbinowych silnikéw $miglowych wyma-
ga sie trwato$ci (okresu miedzynaprawczego) siegajgcej kil-
ku tysiecy godzin, przy czym nie powinien jej ograniczaé
reduktor. Uklady konstrukcyjne reduktoréw sg bardzo roéz-
norodne i zalezg — miedzy innymi — od przyjetego sche-

cylinder porniaru rmormeniu obrolonego

Rys. 11

matu kinematycznego. Na rys. 11 pokazano schemat jednej
z prostszych form konstrukcyjnych reduktora. Jest to re-
duktor silnika Bristol ,,Proteus” — obiegowy, z czterema
podwojnymi kotami obiegowymi. Pierwszy stopien ko6t (koto
napedowe — wieksze kola obiegowe) wykonany jest z za-
zebieniem daszkowym, kolo nieruchome i wspoélipracujgce
z nim mniejsze kola obiegowe posiadajg zeby proste. Sto-
sowanie ko6l z zazebieniem daszkowym lub skoSnym ma
na celu przede wszystkim zmniejszenie hatasliwosci pracy
reduktora. Kolo nieruchome zawieszone jest w korpusie
w sposOb pozwalajacy na rownomierne obcigzenie wszyst-
kich ko6l obiegowych oraz na pomiar momentu reakcyjnego
na kole nieruchomym za pomocg kilku cylindréw pomia-
rowych. Wszystkie watlty i kola zebate lozyskowane sg na
tozyskach tocznych. Wal reduktora podparty jest w ten
sposob, ze wszystkie sily ze $migla sg przenoszone na pod-
pory poprzez jarzmo. Rys. 12 przedstawia schemat kon-
strukcyjny reduktora o bardziej ztozonym schemacie kine-
matycznym pokazanym na rys. 7. Moment obrotowy prze-
kazywany jest na wal $miglowy czesSciowo z jarzma reduk-
tora wstepnego, a czesciowo z kota zebatego reduktora roz-
galezionego. Kota obiegowe i posrednie wykonano z jedna-
kowe]j postaci konstrukecyjnej i o jednakowych wymiarach,
lozyskowane na wateczkach wyjetych z tozysk standarto-
wych, co umozliwia zastosowanie wiekszych (i wytrzymal-
szych) lozysk przy niewielkich wymiarach kol Bieznie
zewnetrzng w tych ltozyskach stanowi samo kolo zebate,
a wewnetrzng — watek. Przy doborze tozysk do koét obie-
gowych nalezy pamieta¢ o bardzo czesto wymiarujgcym
obcigzeniu silami odsrodkowymi na skutek wirowania
jarzma.

Kola zebate reduktoréw mocuje sie tak, aby mialy one
mozliwosé ,,ptywania”, gwarantujgcego rownomierng wspot-
prace wszystkich koél. Na rys. 13 pokazanc konstrukcje kota
napedowego, umozliwiajgcg ,plywanie” w granicach luzw
na tozysku. Funkcje drugiej podpory kota napedowego spet-
niajg zeby ko6t posrednich, ktérych réwnomierne obcigzenie
jest zapewnione dzieki mozliwo$ci wychylen katowych kota
w lozysku. Konstrukcja przedstawiona na rys. 14 jest ana-
logiczna do poprzedniej, z tym jednak, ze bardziej odle-
gle usytuowanie kota od lozyska umozliwia jego ,,plywanie”
przy prawie réwnoleglych przesunieciach jego osi. Rys. 15
przedstawia konstrukcje zapewniajgcg zupelnie réwnolegle
(a takze i katowe w miare potrzeby) przemieszczenia kota
napedowego wzgledem walu. Realizowane jest to dzieki
luznemu osadzeniu kola napedowego na wielowypuscie
walu. Ze wzgledu na mozliwo$¢é znacznych ruchéw na

wielowypuscie jest on intensywnie olejony. Polozenie
cylinder pormvaru momenlu 0brofonen
Jarzmo kot posrednich
korpus nosny wielorypusl
kota zebafe
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Rys. 12

wzdluzne kola zebatego wustalajg pierscienie rozprezne.
Rys. 16 przedstawia ,plywajgce” zamocowanie kota z za-
zebieniem wewnetrznym reduktora silnika R. R. ,,Dart”,
osiggane przez osadzenie go na stosunkowo luznym wielo-
wypuscie. Ten rodzaj mocowania i przekazywania momentu
obrotowego realizowany jest takze w reduktorze silnika
AT-20 (co widoczne jest na rys. 12). Poniewaz w silniku
R. R. ,,Dart” zeby sg skos$ne, zastosowano tuleje oporows,
ktéra przenosi sile wzdiluzng w przypadku, gdy $miglo sta-
nowi zrodio napedu silnika (co ma miejsce w okresie za-
trzymywania silnika po wylgczeniu doptywu paliwa). W po-
zostalych warunkach pracy silnika tuleja ta nie odgrywa
zadnej roli.
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4. Pomiar momentu obrotowego

Reduktory lotniczych silnikéw turbinowych wyposazone
sg prawie zawsze w urzgdzenia do pomiaru momentu
obrotowego. Urzadzenie to pozwala pilotowi na wilasciwe
sterowanie pracg silnikéw w samolotach wielosilnikowych
oraz umozliwia automatyczng regulacje silnika z wymagang
dokladnoscig. Dajnik warto$ci momentu obrotowego $migla
pozwala oddzialywa¢ na uklad automatycznej regulacji sil-
nika, utrzymujgc temperature przed turbing, predkosé obro-
towa wirnika i kgt ustawienia topat $miglowych we wtasci-
wych zakresach, zadanych przez pilota w réznych warun-
kach lotu. W niektérych przypadkach, na przykiad w sil-
niku Bristol ,,Orion”, moment obrotowy ograniczony jest
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automatycznie w warunkach startu. Silnik ten zachowuje
stala moc w znacznym zakresie wysoko$ci lotu dzieki
ograniczeniu jego mocy maksymalnej przy ziemi z uwagi
na wytrzymatosé¢ konstrukeji reduktora.

koto 2ebate lozysko kulkowe nakretka
j mme— wielowypust
y |
| wrrras /% g sy resererdddIITd 7 / 7 //d ., !i/ L}“

Rys. 14

Moment obrotowy przekazywany na $miglo mierzony jest
w sposob posredni, drogg pomiaru momentu reakcyjnego,
dzialajgcego na nieruchome kota przekiadni obiegowej lub
jarzmo kol posrednich. NajczeSciej okre$la sie go poprzez
pomiar sil obwodowych dzialajacych na kolo nieruchome.
Mozliwy jest takze pomiar na drodze okres$lania kata skre-
cenia walu napedowego lub wyznaczania sit wzdluznych,
dzialajgcych na jarzmo z kolami o zazebieniu sko$nym.

pierscier) |
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Rys. 15
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Rys. 16

W reduktorach wspoélczesnych silnikow znalazt zastoso-
wanie caly szereg rozwigzan konstrukcyjnych urzgadzen do
pomiaru momentu obrotowego. Na rys. 17 pokazano sche-
mat i konstrukcje urzgdzenia zastosowanego w silniku
A.S. ,Mamba”. Nieruchome kolo zebate reduktora obiego-
wego ma pozostawiony niewielki i ograniczony ruch kato-
wy. Do wycie¢ w specjalnych wystepach na zewnetrznej
stronie wienca wprowadzono cylindryczne zakonczenie ra-
mion dzwigni (o osiach osadzonych w korpusie reduktora).
Z drugiej strony dzwignie naciskajag na tloki osadzone
suwliwie w cylindrach, do ktérych doprowadzany jest —
w sposob ciggly — olej. Wycieki oleju sg ciggle uzupeinia-
ne, a boczny otwoér w cylindrze pozwala na utrzymywanie
tloka w neutralnym potozeniu. O wartosci momentu dzia-
lajgcego na nieruchome kolo reduktora wnioskuje sie
z wartos$ci cisnienia oleju w cylinderkach. Dla dzwigni
mozna napisa¢ nastepujgce roéwnanie rownowagi:

(p — pH) Fa = Pob;
gdzie:
p — cis$nienie oleju w cylindrze (siegajgce kilkudzie-
sieciu kG/cm?),
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wn — ci$nienie panujgce w korpusie reduktora (pra-
wie rowne atmosferycznemu ze wzgledu na
istnienie wywietrznika),

F — pole przekroju poprzecznego tloka,

N
Po=i—é)—sila obwodowa dziatajgca na jedng dziwignie,

i — liczba dZzwigni (w silniku A.S. ,,Mamba” i = §),
a,b, R — wymiary geometryczne zaznaczone na rys. 17.

Po prostym przeksztalceniu réwnania rownowagi i zgru-
powaniu wszystkich wielkos$ci statych, otrzymuje sie row-
nanie:

D — PH = c¢Mo;

Zalezno$¢ ta potwierdza, ze rdznica cisnien dziatajgcych
na tlok jest proporcjonalna do wartosci przekazywanego
momentu reakcyjnego w sposob liniowy i Ze moze by¢
odezytywana na skali manometru. Opisane wyzej urzgdze-
nie pozwala na jednokierunkowy pomiar momentu obro-
towego.

Podobne w swojej istocie rozwigzanie pomiarowe poka-
zano na rys. 18. W konstrukcii tej usunieto mechanizm
dzwigniowy, a cylinder pomiarowy umieszczono przegu-
bowo miedzy korpusem a kolem nieruchomym. Do cylin-
dra pomiarowego dostarczany jest olej przez otwoér w osi
przegubu znajdujgcego sie w korpusie.

Bardziej =zlozong konstrukcje cylindrow pomiarowych
posiadajg silniki Bristol. Schemat konstrukcji cylindrow
opracowano tak, ze moze by¢ w nich dokonywany pomiar

Rys. 17

momentu obrotowego dziatajacego w obu kierunkach. Sche-
mat urzadzenia pokazano na rys. 19. Dzieki podwojnemu
doprowadzeniu oleju na obie strony tloka, mozliwe jest
utrzymanic go w polozeniu naturalnym z jednoczesnym
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pomiarem roznicy ci$nien po obu stronach tloka. Mierzony
moment jest oczywi$cie proporcjonalny do tej rdznicy:

A4Ap = cM,;

Pomiar roznicy cisnien po obu stronach tloka w cylin-
drze pomiarowym eliminuje wplyw wysokos$ci lotu (po-
przez ci$nienie pjy) na dokladno$é pomiaru.

Reduktory wyposazone w urzgdzenia do pomiaru mo-
mentu obrotowego, wykonane wedlug opisanych powyze]
schematow, posiadajg na obwodzie kota nieruchomego prze-
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Rys. 19

ktadni obiegowej zazwyczaj sze$¢ réwno rozmieszczonych
cylindrow, przekazujgcych ci$nienie na wspdlny wskaznik
pomiarowy.

Na rys. 20 pokazano schemat konstrukcyjny urzadzenia
do pomiaru momentu obrotowego silnikow firmy Napier.

korpus us2s2einienie

Rys. 20

Nieruchome kolo zebate posiada na swej powierzchni zew-
netrznej szereg wystepéw (w zalezno$ci od wymiarow kota
od 24 do 60), stanowigcy elementy ukladu pomiarowego.
Lewe strony przestrzeni miedzywystepowych potgczone
sg wspoélnym kanalem, podobnie jak strony prawe, co
pozwala na okreSlenie momentu reakcyjnego poprzez
pomiar roéznicy ci$nien. Nieruchome kolo zebate osadzone
jest elastycznie, dzieki plytkom uszczelniajgcym i sprezo-
nym, co zapewnia rownomierny rozktad obcigzen na wszyst-
kie wspolpracujgce kola. Konstrukcje realizowane wedlug
tego schematu sg do$¢ trudne do opracowania technolo-
gicznego, przede wszystkim z uwagi na wtasciwy dobor
luzéw oraz wysokg dokladnos¢ i gladkod¢ powierzchni
wspolpracujgcych.

5. Speeyfika obliczen wytrzymaloSciowych

Obliczeniom wytrzymato$ciowym podlegajg wszystkie
cze$ci konstrukeyjne reduktorow. Najbardziej obcigzone sg
przede wszystkim watlty (zwlaszcza wal, na ktorym jest

osadzone $miglo), kola zebate oraz lozyska. Ze wzgledu
na duze obcigzenia kol zebatych i znaczne predkosci obwo-
dowe, powodujgce powstanie nadwyzkowych obcigzen dy-
namicznych, oblicza sie je nie tylko na wytrzymatlo$¢, lecz
réwniez wyznacza sie powierzchniowe przyrosty tempera-
tury (obliczenia na grzanie powierzchniowe). Jezeli chodzi
o lozyska, to najbardziej obcigzone sg lozyska kot obiego-
wych, poddane nie tylko dzialaniu obcigzen od sil miedzy-
zebnych, ale takze dziataniu znacznych sit odsrodkowych,
najcze$ciej ograniczajgcych czas pracy lozyska. Z tego tez
wzgledu miedzynaprawczy okres pracy reduktoréow bywa
zazwyczaj ograniczony konieczno$cig wymiany lozysk kot
obiegowych. Rozyska glowne, podpierajgce wal Smiglowy
reduktora, obcigzone sg w sposOb ciggly silg osiowsg, po-
chodzgcg od wytwarzanego przez $miglo ciggu oraz reakcja-
mi poprzecznymi od obcigzen ciezarowych $migta i reduk-
tora oraz od ich niewywazenia. Obcigzenia dynamiczne
dziatajgce podczas lotu samolotu po torach krzywoliniowych
sg tak krotkotrwate, zZe nie ograniczajg one czasu pracy
lozysk, sg natomiast obcigzeniami wymiarujgcymi wat re-
duktora.

Wal $miglowy reduktora poddany jest w sposoéb ciggly
dziataniu sil ciezaru, ciggu wytwarzanego przez $migto,
dziataniu sit bezwladno$ci wyniklych z niewywazenia $mi-
gla oraz dzialaniu momentu obrotowego. Obcigzenia te.po-
wodujg powstanie naprezen rozciggajgcych, zginajgcych
oraz skrecajgcych. W obliczeniach nalezy uwzgledni¢ zme-
czenie materialu ze wzgledu na zmienny charakter obcig-
zen silami niewywazenia oraz momentem obrotowym (ze
wzgledu na skonczone liczby zebow w kolach zebatych).

Ponadto waly reduktora, a zwlaszcza wal $miglowy,
poddane sg dziataniu obcigzen dynamicznych podczas lotu
samolotu po torach krzywoliniowych. Najwieksze obcigze-
nia stanowig woéwczas: moment zyroskopowy $migla oraz
sily bezwladnosci (odsrodkowe) dzialajgce na $migto. Obcig-
zenia te sg zmienne, przy czym dla walu pelny cykl
zmiennos$ci przypada na jeden obrét. Do obliczen wstep-
nych (przy braku blizszych danych o samolocie, na ktérym
bedzie pracowal projektowany silnik) przyjmuje sie pred-
kos¢ katowg wykonywanych ewolucji, rowng ~ (,2-:-
+0,4 1/sek oraz wspélczynnik obcigzenia, rowny 3--4.

Korpusy reduktora sg elementami bardzo trudnymi do
obliczen wytrzymato$ciowych ze wzgledu na ich skompli-
kowany ksztalt i dlatego najcze$ciej nie prowadzi sie ich
obliczen, lecz wyznacza naprezenia na modelu poddanym
obcigzeniom obliczeniowym. Od korpus6w wymaga sie
znacznej sztywnos$ci. Ostateczng odpowiedZ na temat po-
prawnos$ci wykonanych obliczen i opracowanego projektu
otrzymuje sie po wielogodzinnych badaniach i eksploatacji
w powietrzu.
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Megr inz. JERZY NIKOL

Nowoczesne émigta, wirniki i dmuchawy

ez 11

W  zeszycic 8/65 omowiono interesujgce

zagadnienia konstrukcji mowoczesnych

smigiel, wirnikow i dmuchaw. Druga cze$é¢ artykulu zajmuje sie ich mechanizmami,

regulacja i automykaq.

Mechanizmy, regulacja, automatyka

Przez dlugi czas $migla nie posiadaly Zadnych mechaniz-
mow; skiadatly sie z topat na stale polgczonych z piastg lub
{ez stanowily jedng calo$¢ topat wraz z piastg, jak to ma
miejsce w $migtach drewnianych lub aluminiowych, wyko-
nanych z jednego kawatka.

Jednym z pierwszych mechanizmow, ktore powstaty dla
nolepszenia sprawnos$ci $migla, byl mechanizm reduktora
obrotow silnika tiokowego. Reduktor obrotéw silnika mies$-
cit sie w przedniej cze$ci karteru silnika tlokowego.

W lotnictwie silniki tlokowe przestano stosowaé¢ do wiek-
szych samolotow.

Nastepnym mechanizmem $miglowym byl mechanizm
przestawiania topat $migta podczas postoju samolotow.

W latach trzydziestych przemyst Smiglowy wykorzystat
postepy w metalurgii i udoskonalone metody analizy napre-
zen. Jednocze$nie z ogdlnym szybkim rozwojem lotnictwa,
rozwijaly sie pionierskie prace w dziedzinie instrumentow
i techniki pomiarowej drgan topat w czasie lotu, dajgce kon-
struktorom $migiel sprawne narzedzie dla udoskonalenia
projektu i konstrukcji topat. W tym to okresie wprowadzo-
no nastawianie lopat Smigla w czasie lotu samolotu; stano-
wilo to pewnego rodzaju przelom w lotnictwie.

tacznie z reduktorem obrotow silnika tlokowego pozwala-
o to na lepsze wykorzystanie mocy silnika i jednocze$nie
zachecilo do jeszcze dokiadniejszych opracowan aerodyna-
micznych lopaty $migla. Coraz wieksza ilo$¢é tunelowych
danych pomiarowych $miglowych pozwolila szyhciej udosko-
nali¢ metody obliczania osiggéw projektowanych $§migiel.
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Rys. 17. Pordwnanie dobiegdw lgdujgcego samolotu hamowanego
hamulcami podwozia lub $migtem. 1 — tylko hamulce podwozia;
2 — tylko odwracanie ciggu $migta; 3 — hamulec plus odwracanie
ciggu

232 TECHNIKA LOTNICZA NR 9/1965

Jednocze$nie wraz z doskonaleniem samolotow wzrastaly
wymagania odnos$nie Smigiel; w konsekwencji wprowadzono
ustawianie $migla w ,,,chorggiewke” dla umozliwienia za-
trzymania sie zle dziatajgcego lub uszkodzonego silnika oraz
odwracanie topaty dla odwracania ciggu $miglta i tg drogy
wspomaganie hamulcow podwoziowych przy dobiegu lg-
dowania.

Ustawienie topat w chorggiewke (feathering) znaczy usta-
wianie w takg pozycje, aby przy uszkodzeniu silnika i wy-
tgczeniu doptywu paliwa $miglo nie dawatlo momentu obro-
towego i nie krecito silnikiem. Poza tym zmniejsza sie
tym sposobem opoOr szkodliwy nie ciagngcego Smigla.

Rys. 18. Samolot STOL Breguet 941. Ciezar w locie ok. 21000 kG.
Predkos¢ przelotowa 400 km/h. Catk. di. ladow. 200 m.

Przez dalsze przekrecanie lopat mozna ustawié¢ je w- po-
zycji tak zwanej odwroconej, przy ktorej $miglo moze
dawaé cigg odwrotny do kierunku lotu. Wiasciwost te
wyzyskano dla hamowania samolotu w czasie dobiegu przy
ladowaniu. Odwracalne $miglo pozwala na znaczne skroé-
cenie dobiegu samolotu mimo pelnego wykorzystania ha-
mulcoOw podwozia. Zalety hamowania $miglem uwydatniajg
sie podczas ladowania na terenie §liskim, na przykiad po-
krytym lodem, gdy zawodzi hamowanie kolami.

Na rys. 17 porownano wykre$lnie trzy przypadki hamo-
wania, mianowicie hamowanie tylko kotami, hamowanie
tylko $miglem i hamowanie lgczne. Wida¢, ze hamowanie
$miglem przynosi nie tylko skréocenie o 20%o diugosci do-
biegu, lecz jednoczes$nie o tylez procent skrécenie czasu
dobiegu.

Dzieki jednoczesnemu zastosowaniu hamowania podwo-
ziem i wszystkimi $miglami, uzyskano rewelacyjnie kroétki
dobieg przy lgdowaniu samolotu STOL, Breguet $41, ktory
pokazano na rys. 18. Samolot ten o ciezarze przeszio

21000 kG posiada wybieg przy lgdowaniu réwny okoto
100 metrow.

Na rys. 19 krzywa C pokazuje diugosé startu i lgdowa-
nia w zalezno$ci od ciezaru catkowitego, czyli jednocze$nie
od ciezaru uzytecznego — dla jednego z wariantéw samo-
lotu Breguet 941. Niezwykle Kkrotki rozbieg przy starcie
oraz mata diugosé startu catkowitego zostaly osiggniete nie
tylko dzieki pomysiowej mechanizacji skrzydia, lecz row-
niez dzieki bardzo dobrze dopasowanym dla STOL $migiom,
ich mechanizmom, napedu i regulacji.

W niediugim czasie po rozpowszechnieniu sie silnikow
turbinowo-odrzutowych zdecydowano sie na adaptacje tur-
biny do napedu $migiel, jednak skojarzenie silnika turbi-
nowego ze Smiglem wymagato spelnienia szeregu nowych
warunkow nie tylko dla turbiny, lecz i dla $migla. Zmusito
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Rys. 19. Diugos¢ startu i lgdowania samolotu STOL Breguet 941

to do zupelnie nowych rozwigzan mechanizmow $miglowych,
zaro6wno dla regulacji lopat, jak i mechanizméw redukecji
obrotéw turbiny $miglowej. Doda¢ trzeba na marginesie,
ze nie wszystkie silniki tlokowe musialy mie¢ reduktor
obrotow, natomiast kazda turbina napedzajgca $migto musi
mie¢ reduktor ze wzgledu na swoje wysokie obroty wtasne.

Po raz pierwszy zespdt turbinowo-$miglowy zastosowano
w 1945 roku w Anglii na samolocie Meteor firmy Gloster.
Jedng z charakterystycznych cech turbiny jest bardzo szybki
wzrost mocy wraz z rosngcymi obrotami. Okoliczno$¢ ta
zmusila do zupelnie nowego opracowania konstrukeji regu-
latora kata ustawienia lopat. W dodatku trzeba bylo wzig¢
pod uwage, ze odwrécenie skoku $migla, zwlaszcza w przy-
padku turbin jednowatowych, bardzo niekorzystnie wpiywa
na warunki przeptywu powietrza w chwycie turbiny, po-
wodujac wzrost temperatur w odlotowej dyszy turbiny.
Problem ten rozwigzano za pomocg specjalnego systemu
regulacji dla zakresu ujemnych katéw ustawienia lopat
$migla. System ten zostal opracowany ostatecznie w 1951 ro-
ku przez firme de Hawilland i wyprébowany na jedno-
walowej turbinie Mamba.

7astosowanie turbin $miglowych, mogacych rozwijaé
znaczne moce, przy znacznie mniejszych wymiarach po-
przecznych w stosunku do silnikow tlokowych, wymagaio
zmian rowniez w konstrukcji samego $migla. Wobec wzro-
stu mocy napedu i wzrostu predkosci lotu oraz ist’nie'nia
praktycznych granic dla $rednicy $migta, musiano smlgla
przystosowa¢ do przenoszgnia wiekszych mocy przypaci;)a-

T

cych na jednostke powierzchni Smigtla (powierzchni 2 )

20. Mechanizm reagujacy na przewyzszenie obrotéow oraz na
straty ciénienia oleju w obwodzie sterujacym

RYyS.

R.ozwiazanie tego problemu za pomocg $migiel przeciw-
bieznych okazalo sie w praktyce zbyt skomplikowane,
a konstrukcja ciezka; poza tym ze wzgledu na powstajgce
drgania przy takim ukladzie, nie nalezy stosowaé¢ wiecej
niz czterech topat na jednym $migle. Jako jedyna mozliwosé
ulokowania wiekszej mocy na $migle o zlozonej $rednicy
pozostaje poszerzenie topat oraz nadanie im obrysu prawie
prostokatnego.

Stopniowo trzeba dostosowywa¢ $migla do wzrastajgcych
predko$ci lotu, tak aby na $migle nie zachodzily efekty
SciSliwo$ci. To samo zagadnienie bylo aktualne dla szyb-
kich samolotow o silnikach tlokowych. Wraz z poszerze-
niem konca lopaty $miglowej udato sie znacznie zmniejszyé
wzgledng grubo$¢ profilu do okoto 3%. Jak wiadomo, cien-
kie profile sprzyjaja powiekszeniu krytycznej liczby Macha.
Postarano sie réwniez o utrzymanie jak najcienszych pro-
filow u nasady lopaty, jak tylko na to pozwala wytrzyma-
1o$¢ materiatu, jednakze raczej ze wzgledu na ulatwienie
wlotu powietrza do pierscieniowego chwytu powietrza tur-
biny, ktéry ma malg Srednice w stosunku do $migta. Aby

Rys. 21. Zespol cylindrow

z krzywkami oraz ryglami

hydraulicznymi i mecha-
nicznymi

ilogci
w okolicy nasady winny posiada¢ prawidlowy profil.

umozliwi¢ doplyw odpowiedniej powietrza, topaty

Wskutek powyzszych zmian ksztaltu lopaty cata lopata
staje sie ciensza i tlatwiej ulega drganiom. Wprawdzie
turbina posiada o wiele spokojniejszy bieg niz silnik tto-
kowy, jednakze zastosowanie turbiny do napedu $migiet
wprowadza nowe warunki powstawania drgan lopat $migta.
Powstajg mianowicie drgania pochodzenia aerodynamicz-
nego. Skladajg sie na to wzrastajgce obcigzenie powierzchni
Smigla wraz z wielko$cia mocy turbiny oraz wzrastajgce
predko$ci samolotow turbinowo-§migtowych.

Turbina lotnicza w poréwnaniu z silnikiem tlokowym
odznacza sie malym ciezarem jednostkowym oraz matg po-
wierzchnig czolowg. Wywarlo to wplyw na Kkonstrukcje
mechanizmow $miglowych, ktorych ciezar i wymiary po-
starano sle rowniez zmniejszy¢ dla skojarzenia z turbing.

Turbina stawia wieksze wymagania odno$nie przestawia-
nia topat §migla, gdyz turbina zmienia swe obroty w mniej-
szym zakresie, niz to ma miejsce w silniku tlokowym.
Hamowanie samolotu za pomocg $migta dzieki odwracaniu
jego skoku stwarza bardzo trudne problemy dla turbin
jednowalowych. Aczkolwiek w lej sprawie osiggnieto juz
znaczny postep, pozostaje jednak jeszcze duzo do zrobie-
nia.

O ile w przypadku silnika tlokowego ustawiamy pewien
ujemny kat tlopat, to zmiana obrotéw silnika nie jest
krytyczna, dopoki moc pozostaje ponizej dopuszczalnej war-
tosci maksymalnej. Natomiast obroty turbiny muszg bhy¢
utrzymane w bardzo waskich granicach, co powoduje ko-
nieczno$¢ zastosowania precyzyjnej regulacji. W ogdle z po-
wodu $migta, turbina wymaga pewnych specjalnych zabie-
gobw w czasie manewrowania samolotem na ziemi:; jej
zachowanie sie przy obcigzeniu czeSciowym znacznie odbie-
ga od zachowania sie silnika tlokowego. Przy rozruchu
turbiny az do nabrania nominalnych obrotéow, $miglo musi
posiada¢ zerowy kat ustawienia topat, podczas gdy w przy-
padku silnika tlokowego wystarczy utrzymanie skoku o naj-
mniejszej wartosci dopuszczalnej podczas lotu. Z tych
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regulatora centrali rozkazow,
mechanizmoim $migia

Rys. 22, wydawanych

powodéw przy rolowaniu samolotu turbinowo-$migtowego,
w zaleznosci od wymaganej mocy, nalezy kat ustawienia
topat albo zmniejszyé¢ albo zwickszyé¢ i to z taka precyzja,
ze dawniejsze rozwigzania sposobow regulacji nie mogty
wystarczy¢. Stosuje sie przewaznie bardzo drobng regulacje
mechaniczng lub hydrauliczng dla jednoczesnego regulowa-
nia ustawienia topat i doplywu paliwa do silnika.

W turbinach matej mocy stosuje sie uproszczone, troche
gorsze rozwigzania, gdyz nie daje sie wykona¢ mechaniz-
moéw odpowiednio zmniejszonych. Tak wiec stosuje sie ste-
rowane recznie przez pilota mechanizmy samohamowne
0 napedzie elektrycznym lub hydraulicznym.

W napedach turbinowo-$migtowych system sterowania
$migla musi by¢ opracowany i dopasowany lgcznie z syste-
mem sterujgcym danego silnika.

Wymaganie znacznej szybkos$ci zmiany skoku i wielkiej
czulo$ci na predkos$é lotu zmusito do zastosowania jak naj-
bardziej rozwinietych systemoéow serwomechanicznych dla
zapewnienia niezawodnego dzialania $migta. Analiza tych

Smigto Dowty-Rotol z turbing Dart,
samolocie Viscount 700

Rys. 23. Rolls-Royce, na
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ukladow stala sie bardzo zlozona i wymaga maszyn analo-
gowych dla wsparcia studiow obliczeniowych.

Oczywiscie najbardziej zlozony system sterowania S$migta
wymagany jest dla samolotow \’I'I_‘OL, ’smlxglow.ych, a to
z powodu ich zasadniczej zaleznosci od S{nlgl'a, jako jedy-
nego zrodta wytwarzania sily nosnej i sit sterowania
w czasie startu, zawisu, ladowania i przejscia (transition).
W przypadku samolotow VTOL jednym z wymagan jest
moznosé regulacji ciggu $migiet rowniez za pomocg napsdu
recznego w kabinie pilota. Urzadzenie to zostaje wyl:qczane
z chwila zaistnienia skutecznosci normalnych steréw po
okresie przejscia. Dla kazdego zakresu lotu odpowiednia
jest inna metoda, wigczana w ka:’*dym'z_ tvch zakresow,
przy jednoczesnym wytgczeniu poprzedniej.

Niewagtpliwie niezbedne sg urzgdzenia bezpieczenstwa,
dziatajagce automatycznie w przypadkach zaistnienia na-
glych, groznych niezrownowazonych sit dzialajacych na sa-
molot.

Wsrod réznych nowoczesnych ukladéw regulacji S$migla
mozna odro6zni¢ na przykiad:

1. Uklad NTS — w ktorym zapewniono automatyczne
sterowanie ujemnym ciggiem i ograniczenie ujemnego ciggu
do bezpiecznego poziomu w przypadku uszkodzenia silnika.

2. Uklad Beta — zapewniajgcy bezpodredrie dopasowanie
nastawienia topat, umozliwiajgce szybkie dopasowanie wiel-
ko$ci ciggu w czasie lgdowania lub manewrowania na
ziemi. Uklad Beta stosowany jest z reguty w duzych samo-
lotach. Przykladem mogg by¢ $migla de Havilland, wspot-
pracujgce z turbing Tyne.

3. Uktad Lock-pitch (blokowanie skoku), czyli automa-
tyczne blokowanie kgta nastawienia lopat dla zapobiezenia

Rys. 24. Mechanizm nasta-

wiania $migla Dowty-Ro-

tol, pracujgcego z turhing
Dart. Rolls-Royce

przekreceniu sie topaty w kierunku matego skoku i wynika-
jgcego stgd przekroczenia predkosci obrotow (overspeeding)
w przypadku spadku ci$nienia oliwy w sieci sterujgcej lub
przy stanie miynka (wind milling), ktéremu towarzyszy
duzy szkodliwy op6r $migta. Opor ten jest tym wiekszy,
im wiekszg moc moze przenosi¢ dane $miglo oraz im wiek-
sza jest predkos¢ lotu.

Opiszemy bardzie] szczegoélowo uklad oraz konstrukcje
Smigiet de Havilland, opracowanych dla turbiny Tyne,
firmy Rolls-Royce. Znakomite wtitasnosSci tych $migiel sg
wynikiem wieloletnich wysitkow firmy de Havilland oraz
jej Scistej wspoipracy z firmg Rolls-Royce i towarzystwami
lotniczymi. Smigla te posiadajg uklad Beta i Lock-pitch.

Mechanizm przestawiajgcy znajduje sie z przodu w osto-
nie piasty. Wewngtrz cylindra statego porusza sie tiok
przestawiajgcy. Tilok ten posiada 4 sworznie wchodzace
w 4 szczeliny dwoéch innych wspotosiowych cylindrow.
Cylinder zewnetrzny zwigzany jest z ostong piasty, we-
wnetrzny moze sie obracaé¢. Szczeliny sterujgce majg prze-
ciwbiezny skok, tak ze ruch ttloka dzieki sworzniowi i cy-
lindrowi stalemu przetwarza sie w podwoéjny ruch obro-
towy cylindra wewnetrznego. Obrét tego cylindra zostaje
przetworzony na ruch obrotowy lopat $migla za posred-
nictwem przekiadni stozkowej. Dzigki tej mechanice zmiana
kata lopat jest wprost proporcjonalng do ruchu tloka. Cal-
lzowity zakres katow wynosi 120 °. Skok szczelin jest zmien-
ny, odpowiedni do trzech zasadniczych zakres6w, miano-
wicie dla ustawienia w chorggiewke, dla ustawienia na



stalg ilo§¢ obrotéw (constant speed) oraz dla ustawienia
Beta.

Mechaniczny zderzak ograniczajgcy kat lopat zapobiega
nieprzewidzianemu wstecznemu ich obrotowi na matle katy
w obszarze Reta. Jesli jednak pilot nastawi dzwignie mocy
silnika na pozycje Beta, wowczas obwdd olejowy o wysokim
ci$nieniu powoduje zwolnienie zderzaka, wiec tlok moze
sie przesungé¢ w zakres najmniejszych dodatnich lub ujem-
nych katow lopat.

Przewidziano dwa zaryglowania, jako zabezpieczenie przy
zawiedzeniu silnika lub mechanizméw Smigla, ktore dzia-
lajg na zasadzie hydraulicznej lub mechanicznej. Oba maia
zapobiega¢ nadmiernemu zmniejszeniu sie kgta ustawienia
lopat, przy czym zaryglowanie hydrauliczne reaguje na
strate ciSnienia w obwodzie sterujgcym i utrzymuje pod
ci$nieniem olej w mechanizmach sterowania dzieki zawo-
rowi zwrotnemu, utrzymywanemu sprezyng. Pilotowi po-
zostawiono jednak mozliwo$¢ anulowania tego zaryglowa-
nia, aby moégl przestawi¢ $Smiglo w chorggiewke.

Zaryglowanie mechaniczne zaczyna dziala¢ zaréwno przy
przewyvzszonych obrotach $migta, jak i w przypadku straty
ci$nienia w obwodzie olejowym. Zapadkowy zebaty wie-
niec ze sprezynami zapobiega obroceniu sie topat z powro-
tem w razie jakich$ bledéw ukladu, natomiast pozwala na
powiekszenie kata topat. Patrz rys. 20.

Na rys. 21 pokazano mechanizm nastawiania katow lopat
wraz z ryglami hydraulicznym i mechanicznym.

Przy normalnej pracy $migta oba kola zebate sg rozdzie-
lone dzieki ci$nieniu w olejowym obwodzie sterujgcym.
Przy przewyzszeniu obrotéw $migla (over speeding) ci$nie-

Rys. 25. Rozne potozenia tloka i lopatek
smigla craz rola zderzaka przy szesciu
roznych stanach lotu

nie to zostaje na tyle zredukowane przez regulator odsrod-
kowy, ze sprezyny mogg wigczy¢ zaryglowanie. Zaryglowa-
nie to daje sie zwolni¢ zaré6wno w zakresie Pela, jak i przy
ustawieniu w chorggiewke.

Centralg rozkazow calego systemu jest regulator, poka-
zany na rys. 22. Regulator jest zamontowany na reduktorze
silnika i jest =zasilany niskim cisnieniem oleju. Pompa
olejowa podwyzsza ciSnienie i olej przez zawodr rozdzielczy
dochodzi albo do obwodu dla zwiekszania kgtow ustawie-
nia, albo zmniejszania lub zostaje powstrzymany. Regulator
speilnia nastepujgce zadania:

regulacje kata nastawienia lopat w locie normalnym,

regulacje kata nastawienia lopat w zakresie Beta przy
manewrowaniu na ziemi i hamowaniu odwroéoconym cig-
giem,
zwolnienie
lopat,
ograniczenie kgta ustawienia w przypadkach nagtych,
gdy wystepuje okreslony maksymalny moment obroto-
wy na wale silnika, albo tez gdy w normalnym locie
lopaty cofajg sie poza kat okreslony zderzakiem,

nastawianie i dozorowanie licznika szybko$ci obrotéow
mechanicznego regulowania lopat,

nastawianie w chorggiewke.

‘mechanicznego zderzaka kata ustawienia

Pocdczas dzialania systemu Beta, mechanizm odsrodkowy
zostaje ominiety, a kgt nastawienia lopat okre$lony jest
ustawieniem dzwigni mocy silnika. Mechanizm odsrodkowy
w urzgdzeniu doplywu paliwa ustala dla kazdego kata na-
stawienia lopat odpowiedni wydatek, zapewniajgcy utrzy-
manie zgdanej ilosci obrotow.

Inng regulacje przewidziano dla zakresu ustawienia topat
w chorggiewke. Granice ustawia pilot na dzwigni mocy
silnika. albo tez za pomocg uruchamianego solenoidem za-
woru. Na granicy zakresu w chorggiewke, wytwarzanie cis-
nicnia przeimuje pompa pomocnicza. Przy dzialaniu obu
pomp $miglo daje sig nastawi¢ w chorggiewke w ciggu
dwoch do trzech sekund. jesli jednak zawiedzie regulator,
a zatem i jego pompa, wowczas przestawienie dzieki pompie
pomocniczej nastagpi w ciggu okolo dziesieciu sekund.

W skiad mechanizacji Smigla w przypadku zastosowania
go do nowoczesnych samolotéw wielosilnikowych wchodzi
jeszcze mechanizm dla synchronizacji wszystkich $migiet
danego samolotu. Wtasciwie jest to elektromechanizm. Be-
dzie o nim mowa w rozdziale o aulomatyzacji. Urzadzenie
takie zastosowano réwniez w omawianych $miglach de Ha-
villanda dla Turbin Tyne firmy Rolls-Royce.

W obszarze ostony $migla znajduje sie rowniez pradnica
zasilajgca grzejniki przeciwoblodzeniowe $migla.

Inna firma angielska Dowty-Rotol opracowata $migla re-
gulowane na podobnej zasadzie jak $migla de Havilland,
jednakze przeznaczone do innego typu turbiny Rolls-Royce,
mianowicie dla turbiny Dart. Na rys. 23 widzimy turbing
Dart ze $miglem Dowty-Rotol na samolocie Viscount. Smi-
glo o $rednicy 3,00 m posiada cztery peine lopaty ze stopu
aluminiowego oraz termoelektryczne urzgdzenie przeciw-
oblodzeniowe.

Nastawianie lopat odbywa sie za pomocg mechanizmu
hydraulicznego. Zakres katéw nastawienia siega od 4 stop-
ni przy zapuszczaniu turbiny, do 21 stopni przy starcie
oraz do 85 stopni przy ustawieniu w chorggiewke.

Mechanizm przestawiajgcy znajduje sie w oslonie piasty
i skilada sie z podwojnego tloka poruszajgcego sie w sta-
lym cylindrze znajdujgcym sie w przedniej czes$ci piasty.
t.acznik pomiedzy tlokiem i obsadg lopaty zamienia posu-
wisty ruch tloka na obrotowy ruch topat. Na rys. 24 widzi-
my mechanizm nastawiania, zas na rys. 25 pokazano 6 ty-
powych polozen tlopat dla 6 roéznych stanéw lotu oraz
wyja$niono zasade blokowania.

(S )

Dla samolotow o predkosciach podréznych, mniejszych
niz 480 km/h znajdujg zastosowanie $migla z jednym gra-
nicznikiem, podczas gdy dla samolotéw szybszych przewi-
dziano jeszcze drugi granicznik, ktory przy predko$ci prze-
lotowej zapobiega zmniejszeniu sie kata lopaty ponizej
warto$ci dopuszczalnej. Oznaczajg: A — tlok; B — granicznik;
C — tlok blokujacy.

Na rys. 25 stan 1 — kat od 0 do kilku stopni odpowiada
zapuszczaniu silnika i rolowaniu. Blokada nie dziatla.
Stan 2 — kat lopatki dla startu, rowny okoto 25°. Tiok A
zostaje zablokowany przez tlok blokujgcy. Tiok A urucha-
mia sie jednoczes$nie z przesunieciem dzwigni mocy turbiny
na moc startowsg. Stan 3 — w czasie wznoszenia stopniowo
zwieksza sie kgt lopaty. W razie zawiedzenia regulacji,
bezpieczenstwo zostaje zapewnione, gdyz skok lopaty nie

Rys. 26. Maszyna liczgca i silnik nastawiajgcy synchronizatora fazy
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Rys. 27. Schemat blokowy automatycznej synchronizacji i synchro-
fazacji Smigiel na samolocie wielosilnikowym

moze obnizy¢ sie wiecej niz na to pozwala zderzak. Stan 4 —
w locie podréznym kat topaty, zaleznie od predkosci lotu,
wynosi 40 do 45 stopni. Rowniez i w tym przypadku w ra-
zie zawodu ze strony regulatora, topata moze zmniejszyé
kat tylko do wartosci, odpowiadajacej pozycji zderzaka.
Stan 5 — przy zejsciu do lagdowania zakres katow lopaty
znajduje sie ponad granicg pracy zderzaka. Stan 6 — lgdo-
wanie. Bezpos$rednio po zetknieciu sie samolotu z terenem
ladowania, ttok hlokujgcy zostaje odciggniety i skok lopaty
moze powroci¢ do wartosSci zerowej, c¢zyli smiglo pracuje
jako hamulec.
Dalsza automatyzacja pracy $migict
W ozoélnym postepie lotnictwa wiele
sprawom wygody zalogi i pasaZerow.
réwniez na szum lub hatas i na drgania spowodowane
przez pracujagce $migta. Wylwarzany przez $migla szum
i drgania, to osobny bogaty rozdziat. Na zmniejszenie szu-
mu | drgan topat mozna wplyngé przez odpowiednie

troski poswiecono
Zwrocono uwage

Rys. 23. Elastyczra transmisja czterech $migiet samolotu Breguet 941,
zapewniajgca synchronizacjg, synchrofazacje oraz rownomierny

rozklad ciagu
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uksztaltowanie aerodynamiczne i wytrzymato$ciowe. Istnie-
ie tez drugie zrédlo wytwarzania szumu przez $migto, mia-
nowicie interferencja $migiel w przypadku aparatu wielo-
Smiglowego.

Szumy interferencyjne dadza sie obnizyé przez zastoso-
wanie odpowiedniej synchronizacji. Synchronizacje udaje
sie zapewni¢ dzieki do$¢ skomplikowanym mechanizmom
i ukladom elektrycznym, stanowigcym dalsze zmechanizo-
wanie i automatvzacje S$migta w stosunku do mechanizacji
omoOwionej dotychczas.

Urzadzenia synchronizujgce sg rozwigzane dzieki auto-
matyce z zastosowaniem elektromechaniki i elektroniki.

Odroznia sie dwa rodzaje synchronizacji $migiel, miano-
wicie synchronizacje (synchronizing) oraz synchronizacje
faz, czyli synchrofazacje (synchrophazing).

Przyczyng szumu lub hatlasu i czestotliwych fal powietrza
sg — obok przyczyn aerodynamicznych — réznice w pred-
ko$ciach obrotowych poszczegdlnych Smigiel. Dzieki zasto-
sowaniu synchronizacji $migiet danego samolotu mozna
uzyska¢ znaczne zmniejszenie nieréwnomiernosci predkosci
obrotowych. Roéznica dla poszczegdlnych $migiel moze bhyeé
mniejsza niz 1 obr/min, co w zupelnosci eliminuje pulsacie
powietrza pochodzace z niejednakowo$ci obrotéw Smigiet.
Pulsacje (propeller beats) ujawniajg sie w postaci dzwieku
ucigzliwego dla ludzkiego ucha.

Innym zrodiem szumu i drgan w samolocie wielosilniko-
wym sa efekty pochodzgce od amplifikacji fal cisnienio-
wych, powstajgcych przy pewnych przesunieciach fazowych
pomiedzy poszczegdlnymi $miglami, Jako przesuniecie fazo-
we (phase relation) rozumie sie wzajemne polozenie katowe
topat jednego $migta w stosunku do lopat innego $&migta.
To zrédio szumu udalo sie zmniejszy¢é dopiero niedawno
dzieki urzgdzeniu nazwanemu synchrofazeram (synchro-
phaser). Synchrofazer jest to urzgdzenie avtomatyczne, ktd-
re potrafi utrzyma¢ zgdang fazowos$¢ z dokladnoscig 10%.

Rys. 29. Turbina $miglowa Allison T56 z osobnym Kkarterem Ssmi-

glowym

Jednoczesne zastosowanie synchronizatora i synchrofazera
na kilku czterosilnikowych transportowcach wykazalo, ze
mozna o0siggngé¢ obnizenie poziomu szumu rzedu 10 db.
Wynik ten zostal okupiony bardzo duzym nakladem badan
przy opracowywaniu i adaptacji odpowiednich uktadow
automatycznych o wysokiej doktadnos$ci, niezawodnosci
i trwatosci.

Uktad synchrofazera obejmuje tachogeneratory elektrycz-
ne umieszczone na silnikach i dostarczajgce sygnaly od-
niesienia dla synchrofazacji, dla kazdego $migta osobno.
Sygnal poprawkowy powstaje w serwomechanizmie, reagu-
jacym na ilo$¢ obrotéw i na roédzinice faz pomiedzy tacho-
generatorami silnika matki i silnikéw siostrzanych i zosta-
je przekazany do odpowiednich regulaterow $miglowych.

Kojarzenie i przesylanie sygnalow wynikowych do regu-
latorow dokonuje sie dzieki elektronicznej maszynie liczg-
cej, pokazanej na rys. 26. Na rys. 27 pokazano schemat
blokowy urzadzenia dla synchronizacji i synchrofazacji.

Interesujacym przyktadem jest automatyzacja zastoso-
wana na STOL Breguet 941. Jest to samolot 4-silnikowy,
4-$Smiglowy, ktorego schemat ogédlny widzimy na rys. 18
Ze wrgledu na bezpieczenstwo lotu, zwilaszcza przy starcie
i lgdowaniu na wypadek wadliwosci lub zatrzymania sie
jednego z silnikOw, wszystkie cztery $migta sprzezone sa
jednym gietkim walem. Wadliwy silnik zostaje automatycz-
nie odsprzeglony. Wspoélna transmisja zapewnia nie tylko



Rys. 20. karte-

Turbina s$migiowa Turbomeca Turmo 2z osobnyvm
rem S$migiowym

rownomierny rozkilad ciggu, dzieki nadal pracujgcym
wszystkim czterem $migtom, lecz zapewnia réwniez syn-
chronizacje obrotow. RoOwniez dzieki wspolnej transmisji
zapewniona jest synchrofazacja, czyli drugi czynnik powo-
dujacy zmniejszenie szumu i drgan. Trzeba dodaé¢ jednak,
ze sluprocentowa synchrofazacja bywa niepozgdana, gdyz
w niektorych samolotach minimum poziomu szumoéw zacho-
dzi przy pewnej niewielkiej fazowos$ci. Na rys. 28 widaé
»elastyczna” ogdlng transmisje samolotu Breguet 941, lgczg-
cag wszystkie cztery $migla. Transmisja spoczvwa w row-
niez ,elastycznych” lozyskach i mie$ci sie w poblizu kra-
wedzi natarcia skrzydta.

W tymze uktladzie sSmiglowym przewidziano sutomatyczne
urzgdzenia kontrolne, synchronizujgce odwrocenie skoku
Smigiet lezgcych symetrycznie — w czasie hamowania
$miglami przy dobiegu lgdowania. Przewidziano réwniez
urzgdzenie na wypadek uszkodzenia ktorego$ ze $migiet,
mianowicie: uszkodzone $miglo zostaje zatrzymane i usta-
wione w chorggiewke,

W samolotach SVTOL najbardziej drazliwa jest sprawa
nagtej straty ciggu lub nagle powstanie asymetrii ciggu.
Jezeli aparat posiada kilka $migiel lub kilka dwuchaw,
wowczas odpowiednio sprawnie reagujgcy system automa-
tyczny moze przywroci¢ symetrie w dostatecznie krotkim
czasie.

Urzadzenia przeciwoblodzeniowe

Urzadzenia przeciwoblodzeniowe na topatach $miglowych
stosuie sie wtedy, gdy przewiduje sie, Ze samolot moze
znalez¢ sie w warunkach sprzyjajgcych dla pokrywania sie
topat lodem. DMoze to mie¢ miejsce, gdy trasa samolotu
prowadzi przez obszary o réznych warunkach atmosferycz-
nych lub tez lot odbywa sie na réznych wysokosciach.

Zasadniczo oblodzenie powstaje wowczas, gdy powierzch-
nia lopaty jest ochlodzona do temperatury ponizej 0°C.
Kropelkowa zawiesina wody, znajdujaca sie w powietrzu,
zamarza przy zetknieciu sie z takg powierzchnig. Oblodze-
nie lopat nastepuje bardzo szybko, czesto w ciggu 1-ej
minuty. Warstwa lodu moze tatwo osiggng¢ grubo$¢, ktdra
pogarsza charakterystyke Smigta, co w krytycznych warun-
kach moze mie¢ katastrofalne nastepstwa, na przyktad gdy
samolot jest przecigzony i leci zbyt blisko gor. Oprocz
spadku sprawnos$ci oblodzonego S$migla, wskutek zmiany
ksztattu profilow lopat przewaznie powstajg réwniez nie-
beznieczne drgania.

Naiwlasciwszym sposobem usuwania lub zapobiegania
oblodzeniu lopat okazalo sie ogrzewanie clektryczne za
pomocyg elekirycznych elementéw grzejnych, umieszczonych
wzdluz okolicy krawedzi natarcia topat, lecz nie na calej
dtugosci. Pradnic¢ umieszcza sie tuz za $miglem.

Elemenly grzejne w przypadku topat o powierzchni meta-
lowej przyklejane sg za pomocg klejow z zywic sztucz-
nych, a nastepnie calg topale pokrywa sie warstwg plastiku
odporncgo na dziatanie atmosferyczne.

W przypadku tlopat z wibékna szklanego i sztucznych
zywic lub topat o konstrukcji mieszanej, ktorych powierz-
chnie zewnetrzng stanowi sztuczna zywica, zamontowanie
grzejnikow przeciwoblodzeniowych jest o wiele tatwiejsze
i doskonalsze.

Ostony piast $miglowych sg elementami stosunkowo mniej
krytycznymi, o ile chodzi o skutki ich oblodzenia, jednak
sg rowniez zaopatrywane w urzadzenia przeciwoblodze-

niowe. Poniewaz ostatnio coraz czesciej ostony piast wyko-
nywane sg z tworzyw sztucznych, wiec montaz grzejnikow
jest ulatwiony; zostajg one po prostu zatopione w masie
tworzywa ostony.

Wspolny karter Smiglowy

Jedng z mozliwosci zmniejszenia ciezaru mechanizmow
Smiglowych, jak sie okazato w praktyce, jest zgrupowanie
ich lgcznie z reduktorem i piastg $Smiglowg we wspolnym
karterze S$miglowym. Koinierz tego karteru igczy sie na
mozliwie najwiekszej $rednicy z karterem turbiny. Rozwig-
zanie to nazywane jest ,nose mount”, czyli po polsku
,montaz nosowy”, a u nas nazwano go ,wsp6lnym karte-
rem” $migltowym. Ot6é6z dzieki wspolnemu karterowi wszel-
kie obcigzenia pochodzgce od $migla, z wyjgtkiem mo-
mentu obrotowego, zostajg przeniesione na karter silnika
lub turbiny. Smiglo osadzone jest na kroétkim watku prze-
noszgcym moment obrotowy. Wspdlny karter byt juz sto-
sowany dla $migiet o $rednicy siegajgcej 6 metrow. Ogodlnie
biorgc, zysk na ciezarze z zastosowania wspoélnego karteru
wynosi okoto 20%s ciezaru samego Smigta.

Dzieki wspoélnemu karterowi rozwigzano w do$¢ latwy
sposéb zdalny naped $migta, jak to ma miejsce na przykiad
w kilku typach turbin $migtowych, w ktoérych $miglo wraz
ze wspoOlnym Kkarterem znajduje sie w znacznej odleglosci
od turbiny, jak w turbinie Allison T36 lub w turbinie
General Electric T64.

Zastosowanie oddzielonego wspolnego karteru pozwala
ponadto na przemieszczanie watu Smigta zaréwno w dot
jak i w gore wzgledem osi turbiny, co ulatwia zastosowa-
nie danej turbiny w réznych samolotach i aparatach. Diu-
gos$¢ turbiny Allison T56 tgcznie z karterem S$migtowym
jest znaczna; turbina ta zostala zaprojektowana dla samo-
lotow o duzej cieciwie skrzydia (rys. 29).

W uktadzie turbiny firmy Turbomeca typu Turmec wat
$migla wraz ze wspélnym karterem umocowano nad turbi-
ng, przy czym transmisja znajduje sie z tytu turbiny. Tym
sposobem uzyskano bardzo zwartg budowe (rys. 30), opra-
cowang specjalnie dla samolotu STOL Bregnet 941.

Na rys. 31 pokazano $miglo de Havilland 73EGB1 dla
turbiny General Electric T64. Dzieki umieszczeniu regu-
latora, reduktora i innych mechanizmow we wspdélnym

Rys. 31.

Smigto de Havilland 733GB1 dla
tric T64

turbiny General Elec-
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Rys. 32. Smiglo Ratier-Figeac, typ HF-76 z zespolem mechanizmow
we wspolnym karterze. Sredn. 1,9 do 2,5 m

karterze uzyskano zmniejszenie zaréwno ciezaru, jak i obje-
tosci tych urzadzen.

Bardzo zwartg konstrukcje posiadajg mechanizmy $mi-
giel Ratier-Figeac. Na rys. 32 pokazano montaz takiego
Smigla trojlopatowego typu HF-76. Przestawianie lopat
odbywa sie elektrycznie i jest dopasowane do turbiny
Turbomeca Astazou 2 o mocy 560 KM. Oprawy lopat lezg
bardzo blisko osi i ostona piasty wypada mata. W zalez-
nosci od typu samolotu S$rednice Smigiet HF-76 wynoszg
1,92 do 2,5 m. Ilo$¢ obrotow Smigla 2400 obr/min. Smigta
te pracuja na nastepujgcych samolotach: MH 1521, Nord 1110,
Beech, Potez 840, Dornier Do 27, Pilatus Porter itd.

Inna seria $Smigiel Ratier-Figeac, z hydraulicznym prze-
stawianiem topat zostala dopasowana do turbiny Turbo-

Mer inz. JERZY BUC
Katedra Technologii Mechanicznej
Ogolnej i Lotniczej PW

meca Bastan, o mocy ok. 1000 KM, srednice $migiet wynoszg
2,59 1 29 m. Ilo§¢ obrotéw 1812 obr/min. Ten typ $migiet
napedza nastepujgce samoloty: Beechcraft PD.18, Mora-
ne 1500 oraz Super Eroussard firmy Nord Aviation. Obecnie
firma Ratier-Figeac opracowuje wersje Smigta czterolopat-
kowego.

Na przykladzie turbiny General-Electric T64 przedsta-
wimy korzys$ci wspolnego karteru $miglowego.

1. Obnizenie ciezaru przez ominiecic jednego z walow na-
pedowych. Wskutek tego mozna piaste Smigta umiescic
blizej reduktora. Regulacja, ktora dawniej byla umiesz-
czana pomiedzy piastg S$migta i reduktorem, obecnie
lezy za reduktorem.

2. Utatwia sie doplyw cicpta z tozysk $migta, poniewaz
obieg oleju $miglowego i reduktorowego ujety jest razem
i moze byé¢ podigczony do iej samej chiodnicy.

3. Dzieki skroconej divgosci ukiadu odpada czes¢ ostony,
lezagca za Smiglem. Przy S$rednicy $migla 4,72 m. typu
de Havilland 63E60 odnosi sie tutaj zmniejszenie dhu-
gosci, wynoszgce okolo 36 cm.

4. Przy tego rodzaju rozwigzaniu daje sie latwo przestawi¢
kierunek obrotow.

5. Srednica pierscicniowego prowadzenia oleju pomiedzy
nieruchomym urzgdzeniem regulacyinym i obracajgcym
sie $miglem jest normalnie wieksza niz $rednica walu
Smiglowego. Wskutek tego cisnienie oleju musi zawie-
ra¢ sie w do$¢ ciasnych granicach. Jesli jednak mecha-
nizm regulacyjny znajduje sie za reduktorem, to pier-
Scien olejowy wypada mniejszy. Maleje wiec przekroj
szczeliny i maleje predko$¢ obwodowa w miejscach
uszczelnienia, stgd w razie potrzeby mozna zwiekszy¢
ci$nienie oleju.

6. Dzieki zwartej budowie $migta igcznie z regulacjg, re-
duktorem, napedami pomocniczymi i innymi czeSciami
sktadowymi reduktora, jak pompy olejowe, miernik mo-
mentu hamujgcego itp., calo$¢ wypada o mniejszej obje-
tosci i lzejsza,

7. Znacznie latwiej mozna dokonywaé¢ zabudowe i wybu-
dowanie recgulatora oraz jego doglad, jeSli regulator
znajduje sie za reduktorem.

3. Rozyska reduktora sg tak ulozone, ze podstawa kot pla-
netarnych epicyklicznego zespolu ko6t nie przenosi zad-
nych momentéw $migta.

9. Dla tatwiejszego doglagdu hamulec zespotu $Smigto-reduk-
tor znajduje sie na zewnagtrz karteru.

Rzeczywista powierzchnia styku metali

W artykule oméwiono znaczenie rzeczywistej powierzchni styku jako parametru
technicznego, zalezno$¢ jej od mikrogeometrii powierzchni, metode pomiaru oraz

otrzymane zaleZnosci.

Ogéblne zwigzki miedzy udzialem no$nym (rzeczywistg
powierzchnig styku) a niektérymi parametrami geometrycz-
nymi powierzchni obrobionej oraz wazniejsze metody po-
miarowe udzialu nos$nego zostaly omowione w dwédch ko-
lejnych numerach 1—2 i 3—4 |, Techniki Lotniczej” z 1961 r.

W niniejszym artykule przedstawione zostang wyniki ba-
dan wtasnych nad rzeczywistg powierzchnig styku') dwoch
metali.

Zarys zagadnicnia
Wskutek istnienia nierownosci powierzchni, styk dwoch
metali zachodzi zawsze w oddzielnych punktach. Dlatego

tez i RPS bedzic zawsze stanowila tylko cze$¢ nominalnej
powierzchni styku.

) Rzeczywista powierzchnia styku bedzie oznaczona dalej przez
RPS.
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Wzajemne oddzialywanie powierzchni w procesic tarcia
zachodzi tylko w obszarze rzeczywistej powierzchni styku.
Okres$lenic jej jest zatem niezbedne dla badania catlosci
zjawisk towarzyszgcych tarciu i zuzyciu.

Jezeli sie rozwaza dwie powierzchnie obcigzone siltg, wow-
czas obcigzenie na jednostke powierzchni oblicza sie wedlug
schematu obcigzenia. W dotychczasowych konstrukciach
oblicza sie wylgcznie powierzchnie nominalne (makrogeo-
metryczne), to znaczy takie, jakie wynikajg z podanych wy-
miaréw. Poniewaz jednak takie dwie wspodipracujgce po-
wierzchnie stykajg sie ze sobg tylko wierzchotkami nieréw-
nosci, a obliczone naciski odniesione sg do nominalnej po-
wierzchni styku, zatem bedg istniaty elementy powierzchni,
ktore nie sg w ogole obcigzone i rownocze$nie takie, kto-
rych obcigzenie znacznie przekracza wartosci obliczeniowe.

W Swietle wspolczesnych teorii, sita tarcia jest réwna ilo-
czynowi jednostkowej sity tarcia i RPS; zatem dla oblicze-
nia sily tarcia trzeba zna¢ czynniki wplywajgce zaréwno



na jednostkowsg site tarcia, jak i na RPS. Od wielkosSci rze~
czywistych naciskéw przy tarciu zalezy ilo$¢ ciepla wydzie-
lajgca sie w obszarze styku. Podwyzszona temperatura i du-
ze naciski w punktach styku powodujg intesywne zuzycie,
powstawanie zwar¢ adhezyjnych, wyrvwanie czgstek mate-
rialu itp.,, co w konsekwencji prowadzi do zniszczenia po-
wierzchni (np. zatarcia), czynigc jg bezuzyteczng pod wzgle-
dem eksploatacyjnym. Zmniejszenie zuzycia czes$ei maszyn
w wezlach tarciowych i podwyzszenie pewno$ci ich pracy,
jest mozliwe przy obnizeniu nacisku w punktach styku po-
wierzchni wspélpracujgcych. Mozna to osiggngé¢ przez wta-
Sciwy dobdér rzeczywistych nacisk6w w obszarze styku,
w zaleznosci od warunkéw i czynnikow wplywajgcych na
rozpatrywany proces tarcia. W tym celu niezhedna jest zna-
jomo$¢ RPS (lub udzialu nos$nego) lub metody pozwalajgcej
na okreSlenie jej, w zaleznos$ci od geometrii powierzchni,
wtasnosci materiatlu i obcigzenia.

Z kolei, zbyt daleko idgce obnizenie naciskéow jest nieko-
rzystne ze wzgledu na wzrost ciezaru i gabarytow kon-
strukeiji. Stad wniosek, ze nalezy dobiera¢ takie metody
obrobki powierzchniowej, ktére pozwolg na otrzymanie RPS
bliskiej zgdanej, wynikajgcej z warunkow pracy darego
urzgdzenia. Niezbedne jest zatem zbadanie wplywu rodzaju
obrobki oraz innych wtasnos$ci uzytkowych powierzchni na
wielkos¢ RPS.

Jezeli przyja¢, ze sita tarcia nieprzerwanie rosnie ze wzro-
stem RPS (od pewnej wielkosci chropowatosci i RPS),
wowczas trwalo$¢ polgczen wceiskanych moze byé¢, miedzy
innymi, okreslana przez wielko$¢ tej powierzchni.

Od wielko$ci RPS bedzie niewgtpliwie zalezalo przewo-
dzenie ciepta i elektrycznosci przez styki. Blizsze zbadanie
tej zaleznosci jest bardzo istotne, szczegélnie przy projekto-
waniu takich elementow konstrukeji, ktore wspotmpracujg ze
sobg w zakresie duzych predko$ci, a jednoczeénie muszg
zabezpiecza¢ dobre przewodzenie prgdu lub ciepla.

Zatem dla wszystkich potgczen — zaréwno spoczynko-
wych, jak i ruchowych — gdy zachodzi w nich bezposredni
stvk obu twardych ciat, RPS jest jednym z najwazniejszych
parametrow, charakteryzujgcych nie tylko trwalo$¢ potg-
czenia, lecz i procesy zachodzgce przy styku dwéch metali.

W artykule przyjeto nastepujgce okreSlenia:

S, — nominalna (geometryczna) powierzchnia styku —
miejsce geometryczne wszystkich mozliwych, rze-
czywistych (elementarnych) powierzchni styku;
okres$lajg jg wymiary stykajgcego sie ciala;

St — konturowa powierzchnia styku (lub elementarne
pole makrostyku) — powierzchnia utworzona przez
obieto$Sciowy zgniot cial uwarunkowany falistoscig;
na powierzchni konturowej lezg wszystkie rzeczy-
wiste powierzchnie styku;

Sr — rzeczywista (fizyczna) powierzchnia styku — sta-
nowi sume elementarnych rzeczywistych powierz-
chni styku (lub inaczej elementarnych pé6l mikro-
stykow).

Na podstawie tych definicji mozna wprowadzi¢ wzgled-
ne, bezwymiarowe wielko$ci charakteryzujgce styk dwoch
powierzchni:

S,
N = — _ mikroudzial nos$ny
b Sk
lub inaczej — elementarny udzial nos$ny
Sk
nm = . — makroudzial nosny
n

Gdy falisto$¢ nie wystepuje, wowczas oczywiScie Sk =
=S, i gm=1
Jak latwo zauwazyé:
Nr =N Mnm

Parametry i charakterystyki gcometryczne powierzchni
chropowatych

Za podstawowy parametr chropowato$ci powierzchni przy-
jeto bezwzgledng warto$¢ Sredniego arytmetycznego odchy-
lenia profilu od linii $redniej, oznaczong przez R“

Na podstawie profilogramu chropowato$ci zdj'qtego zZ po-
wierzchni badanej sporzadza sie krzywa nosnosci, tzw. krzy-
wg Abbota. Krzywa ta charakteryzuje rozktad wysokosci

wierzchotkéw chropowatosci, ich ksztalt oraz pozwala na
okre§lenie wielko$ci udzialu no$nego przy wzroscie zblize-
nia wskutek obcigzenia lub w miare starcia wierzchotkéw.
Pelniejszg charakterystyke mikrogeometrii powierzchni
chropowatej dajg krzywe nos$nos$ci powierzchniowej, spo-
rzadzone z profilograméw zdjetych w dwodch wzajemnie
prostopadtych kierunkach: wzdluz i prostopadle do $ladow
obrobki. Z kazdego z tych profilograméw sporzadza sie
krzywe nos$nosci. Odciete krzywych, dla tvch samych wiel-
kosci zblizenia, przemnozone przez siebie dajg odcieta krzy-
wej nos$nosci powierzchniowej. Tak sporzadzona krzywa ma
te same zalety w odniesieniu do powierzchni, co krzywa
nos$nosci liniowej w odniesieniu do przekroju ptaskiego (pro-
filogramu). Dla celéw poréwnywania powierzchni o réznvch
gladkos$ciach, wygodniej jest stosowaé wspoédirzedne wzgled-
ne, np. oznaczajgc:

a zblizenie

&= "
maks. wysoko$¢ chropowato$cs

R

max

Gorng cze$¢ Kkrzywej no$no$ci powierzchniowej mozna

aproksymowaé¢ rownaniem:

77=b'€”

Jak wykazaly doswiadczenia, zalezno$¢ ta aproksymuje
krzywe empiryczne z wystarczajgcg dokladnos$cia w zakre-
sie 0—0,5¢. Parametry b i » wyznaczono w prosty sposéb
z danych do$wiadczalnych. Z poréwnania otrzymanych war-
tosci wynika, ze w zakresie danego sposobu obrobki ze
wzrostem gladkosci (R; maleje), ro$nie wyraznie parametr
b, natomiast » zmienia sie nieznacznie.

Mierzgc chronowato$é wzdtuz przypadkowych kierunkow,
mozna zauwazy¢, ze na niektérych probkach bedg istniaty
kierunki uprzywilejowane, to znaczy takie, przy ktorych
bedg zawsze wystepowaly wartoéci maksymalne. Eatwo
z kolei zauwazy¢, ze maksymalne wartosci wysokosci chro-
powatos$ci otrzymuje sie w kierunku prostopadivm do do-
minujgcych $ladow obrobki, a minimalne wzdiluz $§ladow
obrobki. Powierzchnie takie bedg nazwane anizotropowymi,
a nrzyjmujgc okreslenia kierunkowo$ci zawarte w PN-58/M-
-04250, mozna zaliczy¢ do nich wszystkie powierzchnie
o wielokierunkowej, promieniowei, krzywoliniowej i skrzy-
zowanej strukturze $ladéw. Do powierzchni anizotrovowych
7alicza sie powierzchnie obrobione, na przyktad: diutowa-
niem, struganiem, szlifowaniem, przecigganiem, toczeniem,
wierceniem, rozwiercaniem, frezowaniem. Przeprowadzone
badania wykazaly, ze anizotropia chrovowatosci maleie ze
wzrostem gladko$ci. Powierzchnie o jednakowej wysoko$ci
chropowato$ci w kazdym kierunku nazwane sg izotropowy-
mi. Zalicza sie do nich powierzchnie o strukturze $ladow:
wielokierunkowej, skrzyzowanej krzywoliniowej oraz bez-
kierunkowej. Do powierzchni tych zalicza sie obrobione po-

B
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Rys. 1. Analiza rozkladu wierzcholtkow chropowatosci przy zasto-

sowaniu regularnej siatki Laplace’a
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wierzchnie na przyklad piaskowaniem, docieraniem strumie-
niowym, oscylacyjnym, miedzy tarczami, docieraniem recz-
nym, skrobaniem, elektrochemicznie i elektroiskrowo.

Krzywe nos$nos$ci powierzchniowej mogg by¢ jednakowe
lub bardzo zblizone, pomimo iz otrzymano je z powierzchni
roznie obrobionych, wobec tego nalezy poda¢ parametry
okre$lajgce ksztalt wierzcholtkow chropowatos$ci, a miano-
wicie: promienie r zaokrgglenia wierzchotkow i katy f ich
pochylenia. Przeprowadzone badania wykazaly, ze ze wzro-
stem gladkosci dla danego rodzaju obrébki rosnie promien
zaokraglenia wierzcholtkéw chropowatosci, a maleje kat ich
pochylenia. Otrzymane wartosci r dla powierzchni izotro-

1L -35(65-R2

Rys. 2. Schemat optyczny przyrzagdu do pomiaru rzeczywistej po-

wierzchni styku. 1 — probka, 2 —zaréwka, 3 — kondensator, 4 — lus-

tro, 5—filtr polaryzujacy, 6 — pryzmat diamentowy, 7 — pryzmat
kieszonkowy, 8 — obiektyw, 9 — matowka

powych sg wieksze niz dla powierzchni anizotropowych,
a katy f mniejsze. Poza tym, w przypadku powierzchni ani-
zotropowych, promienie zaokrgglenia wiecrzchotkéw chropo-
watosci sg rozne wzdiuz i prostopadle do §ladéw obrobki
(wzdluz §ladoéw obrobki znacznie wieksze niz w kierunku
prostopadiym).

Wielkos¢ RPS zalezy nie tylko od parametrow geome-
trycznych mikronieréwnosci, lecz takze od rozkladu ich wy-
soko$ci. Dla obrobek powierzchni poddanych badaniu, okre-
§lanie rozkladu wysokos$ci wierzchotkéw chropowatosci
wzgledem linii $redniej przeprowadzono za pomocg regu-
larnych siatek Laplace’a.

Przykladowo wykresy funkcyjne rozkladu przedstawiono
na rys. 1 — dla powierzchni anizotropowej. Dla powierz-
chni anizotropowej wykresy te przedstawiajg rozkiady wy-
soko$ci wierzcholtkow chropowato$ci w plaszezyznie prosto-
padiej do §ladow obrobki. Wykresy takie sporzgdzono dla
szeregu obrobek. Wszystkie przypadki dowodzg, ze rozkiady
wysokosci wierzchotkow chropcwatosci sg zblizone do roz-
ktadu normalnego. Wykonane dodatkowo obliczenia spraw-
dzajgce przy zastosowaniu testu normalno$ci y? =nie dopro-
wadzily do odrzucenia przyjctej powyzej hipotezy. Wyniki
badan parametrow rozkladu (odchyvlenia $redniego i warto-
$ci $redniej) wysoko$ci wierzchotkéw chropowato$ci wyka-
zaly, ze ze wzrostem gladkos$ci ro$nie ilo$¢ wierzcholtkow
w gornvch warstwach. Otrzymane wyniki szczegoélnie silnie
uwypuklajg celowo$é stosowania obrobek wykanczajgcych,
takich jak docieranie reczne i strumieniowe oraz elektro-
polerowanie.

Przeprowadzone badania dla powierzchni anizotropowych,
rozkladu wysokosci wierzcholtk6w chropowato$ci wzdtuz
S§ladéw obrobki wykazalty, ze rozklady te majg w przybli-
zeniu charakter roéwnomierny. :
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Stosowana metoda pomiaru RPS

Do pomiaru RPS zastosowano przyrzad optyczny, oparty
na zasadzie zakldécenia zjawiska calkowitego wewnetrzne-
go odbicia $wiatlta w punktach styku pryzmatu z powierz-
chnia badang (tzw. metoda Mechau). W punktach rzeczywi-
stego styku prohki z pryzmatem S$wiatlo, w zaleznosci od
rodzaju stykajgcego sie materiatu, jest wygaszane w pelni
badz czedciowo. W &wietle odbitym sy wowcezas widoczne
mniej lub bardziej ciemnc pola styku ra jasnym tle. Sche-
mat optyczny stosowanego przyrzadu, pokazany na rys. 2,
nie wymaga blizszego objasnienia.

W badaniach stosowano przyrzad typu Visoport, firmy
Kordt and CO. GMBH, Lehren and Feinbau, wyposazony
w pryzmat diamentowy. Na rys. 3 przedstawiony jest wi-
dok ogdélny przyrzgdu. Obraz otrzymany na matoéwce moze
by¢ w prosty sposob fotografowany. Przykladowe fotogra-
my RPS na powierzchniach obrobionych, przedstawiono na
rys. 4.

W wykonaniu firmowym przyrzagd pozwala na okre$lenie
wielko$ci udzialu nosnego przez porownanie obrazu po-
wierzchni styku otrzymanego na matéwce, z zatgczonymi
wzorcami fotograficznymi, W badaniach wtasnych wielkosé¢
rzeczywistej powierzchni styku mierzono za pomocg spe-
cjalnie zbudowanej przystawki rejestrujgcej, w skiad kto-
rej wchodzi fotopowielacz z ukladem zasilania oraz galwa-
nometr.

Przyrzad z dobudowang przystawkg skalowano za pomo-
cg specjalnych, bardzo doktadnie wykonanych probek.
Otrzymano w wyniku prostoliniowg zalezno$¢ miedzy udzia-
lem noSnym a wskazaniami galwanometru. Zalezno$¢ te
rozpatrywano jako prostg regresji przyv zalozeniu, Ze punk-
ty doswiadczalne sg obarczone jedynie biedami na osi ¥,
za$ wartosci x, czyli wzorce, sg wyznaczone tak doktadnie,
ze ich wariancje dgzg do zera. Przeprowadzone punktowe
oszacowanie bledoéw wykazalo, ze na poziomie ufnosci 0,95,
btgd wzgledny przyrzadu nie powinien przekroczyé¢ = 2%,

Zalezno$ci mikropowierzehni stykn od chropowatoéci

Wyniki badan wplywu chropowatos$ci na wielko$§¢ mikro-
powierzchni styku przedstawiono na rys. 5 i 6. Jak wida¢
7z wykreséw, mikropowierzchnia styku rosnie zawsze ze

Rys. 3. Widok ogolny przyrzagdu do pomiaru rzeczywistej powierz-
chni styku
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Rys. 4. PFotogramy mikropowierzchni styku

wzrostem gladko$ci, w zakresie danego sposobu obroébki.
Im wieksza gladko$¢ powierzchni, tym wplyw chropowato-
$ci na wielko$¢ mikropowierzchni styku jest wiekszy. Po-
réwnujgc z kolei rézne sposoby obrébki tatwo zauwazyé,
ze przy tej samej wielkosci R, mozemy otrzymac rozne nu.
G charakterze tej zalezno$ci, obok innych czynnikow, bedzie
decydowa¢ przede wszystkim ksztalt wierzchotkéw chropo-
watos$ci oraz rozklad ich wysokosci.

W przypadku powierzchni o chropowato$ci anizotropowej,
obrobionych szlifowaniem, frezowaniem i struganiem
(rys. 5a), o wielko$ci #p —w zakresie tych samych warto-
§ci Ry— bedg decydowaly w pierwszym rzedzie promienie
zaokraglenia wierzcholtkGw chropowato$ci oraz katy ich
pochylenia.

W przypadku powierzchni o chropowatosci izotropowej,
obok ksztaltu wierzcholk6w chropowatosci, o wielko$ci mi-
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Rys. 5. Zalezno$¢ mikropowierzchni styku od chropowatosci

kropowierzchni styku bedzie decydowa¢ w duzym stopniu
rozklad wysokosci wierzchotkéw.

Powyisze krotkie uwagi sg wynikiem obszernych badan.
Uwagi te dotyczg oczywiscie rozwaianych obrobek tylko
w zakresie chropowatogci podanym na wykresach. Ekstrapo-
lowanie wykres6w poza punkty pomiarowe i wycigganie
stad wniosk6w byloby niestuszne. W wyniku danego spo-
sobu obrébki mozna bowiem otrzymac¢ tylko pewien, wia-
Sciwy jej, zakres wielkosSci chropowatosci. Przekraczanie,
a nawet czasami osigganie wartos$ci granicznych — dla da-
nej obrobki — chropowato$ci moze by¢é bardzo trudne lub
nie uzasadnione ze wzgledow techniczno-ekonomicznych,

ZaleznoS¢ mikropowierzchni styku od obcigzenia

Zalezno$¢ mikropowierzchni styku od obcigienia przed-
stawiono na przykiadzie trzech obroébek (szlifowanie, elek-
tropolerowanie, docieranie reczne), a w zakresie danej
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Rys. 6. Zalezno$¢é mikropowierzchni styku od chropowatosci
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obrobki dla trzech réznych wartosci parametru R,. Wyniki
badan przedstawiono na rys. 7.

Z wykresow widaé, ze ze wzrostem obcigzenia nastepuje
zmniejszanie sie przyrostu #u. Zmniejszanie sie to naste-
puje tym szybciej, im wieksza jest wysokos¢ chropowatosci
badanej powierzchni. Taki przebieg badancj zaleznosci wy-
nika stgd, ze ze wzrostem obcigzenia zachodzi umacnianie
sie wierzchotko6w chropowato$ci. Wielko$¢ tego umocnienia
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Rys. 7. Zalezno$é mikropowierzchni styku od obcigzenia (linia cigg-
la — obciazenie, linia przerywana — odciazenie)

bedzie zalezala od wysokos$ci wierzchotkéw chropowatosci
oraz od ich rozkiadu. Im wieksza jest ilo$¢ wierzcholtkow
wchodzgcych w styk z pryzmatem oraz im wieksze sg pro-
mienie ich zaokrgglenia, tym mniejsze bedzie obcigzenie
pojedynczego wierzchotka, a zatem i jego umocnienie. Na
przykiad zalezno$¢ nu od obcigzenia dla powierzchni docie-
ranych recznie, ktére charakteryzujg sie duzg ilo$cig wierz-
chotkéw chropowato$ci w jej géornych warstwach, ma cha-
rakter niemal liniowy. Natomiast dla powierzchni obrabia-
nych szlifowaniem, dla ktoérych czesto$ci wierzchotkéw chro-
powato$ci w gérnych jej warstwach sg male, obserwuje sie
wyraznie zmniejszanie sie przyrostu nu ze wzrostem obcig-
zenia. Poza tym promienie zaokrgglenia wierzchotkéw chro-
powatosci sg znacznie wieksze dla powierzchni docieranych
recznie niz dla szlifowanych.

Wspomniane poprzednio badania rozkiadow wysokos$ci
wierzcholké6w chropowatosci wykazaly w zakresie danej
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obrobki, ze czesto$é¢é wierzchotkdéw, a zatem i ich ilo$¢ w gor«
nych warstwach, maleje ze wzrostem chropowato$ci. Wobec
tego w zakresie danej obrébki, zmniejszanie sie przyrostu
e ze wzrostem obcigzenia bedzie tym intensywniejsze, im
wieksza bedzie wysoko$¢ chropowatosci badanej powierzch-
ni. Zalezno$¢ te potwierdzajg otrzymane wyniki.

O umacnianiu sie wierzchotkéw chropowatosci oraz o za-
lezno$ci wielko$ci umocnienia od rozkladu wierzcholkéw
chropowato$ci, wartosci parametru R, i promienia zaokrg-
glenia wierzcholkdow, $wiadczg wykresy otrzymane przy
obcigzaniu. We wszystkich przypadkach zachodzg znaczne
odksztalcenia plastyczne, a zatem i umocnienia wierzchotl-
kow chropowatosci.

Przeprowadzone poza tym specjalne badania wykazaly, ze
przyrost nastepuje przede wszystkim wskutek wzrostu ilo-
§ci wierzchotk6w wchodzgcych w styk z pryzmatem. Przy-
rost powierzchni pojedynczego styku jest natomiast nie-
znaczny.

Rzeczywista powierzchnia styku badanych powierzchni

Pomiary makropowierzchni styku wykonano metodg lumi-
nescencyjng. Metoda ta zostala opracowana w naszej Ka-
tedrze przez mgr inz. B. Nowickiego. W badaniach jako
powierzchnie wzorcowg przyjeto szklang plytke interferen-
cyjng o Srednicy 60 mm. Za makropowierzchnie styku
uwaza sie powierzchnie styku probki — uwarunkowang fa-
listoscia — z piytkag interferencyjng. Dobrana z warunkéw
zblizenia grubos¢ warstwy luminoforu, ktérg pokrywano
piytke, wynosita 0,5 x#. Po wprowadzeniu w styk plytki po-
krytej luminoforem z badang powierzchnig, luminofor prze-
niesie sie na prébke w miejscach istnienia makropowierz-
chni styku. Pomiar tych powierzchni wykonywano za po-
mocg specjalnego urzgdzenia (identycznego jak przystawka
rejestrujgca do aparatu Visoport), droga pomiaru natezenia
Swiatla emitowanego przez luminofor o$wietlony promie-
niami ultrafioletowymi. Otrzymane wyniki pomiaréw po-
dano w tabeli 1. Rzeczywistg powierzchnie styku obliczono
z zaleznoSci:

Nr = Ym * N

Nm — pomiar metodg luminescencyjng,
un — pomiar metodg optyczng stykowag (Visoport).

Zaroéwno pomiary #m, jak i nu wykonano przy tych sa-
mych wielko$ciach zblizenia.

Tabela 1

Poréwnanie %u, m i %r dla wybranych obrébek

[
Rodzaj o |
SBRORT ‘ R, (0 l 77;(( ] ym (%) | ur (%) |
| I |
| 0,08 30,7 2,69 0,52
1 2
Szlifowanie g;g 12(1] 2?;?, 3;2
0.80 8,5 1,13 0.10
3 7 1,09 6.08
I S| . B
9,42 7,53 0,23 0,017
. 13,60 7,00 0,136 0,0095
Struganie *) 33,40 6,10 0.0363 0.0922
33,40 6,00 0,0195 0,0011
. . 0,04 82,5 | 2,73 2,25
Docieranie 0,08 74,0 | 2,04 1,51
reczne 0,11 70,0 1,42 0.99
0,16 66,5 0,68 0,45
o 0,09 14,4 ' 2,46 0,35
Docieranie 0,10 fo121 | 1.05 0.13
strumieniowe 0,11 11,75 0,64 0,08
0,13 10,3 0,273 0,03
1,56 16,0 2,97 0.47
Elektrppolero- 2,30 11,0 1,43 0,16
wanie 2,88 10,4 1,0 0,10
3,86 9,8 0,82 0,08
*) R, — obliczono z profilogramow.




z przedstawionych wynikéw wida¢, ze zmiana e Jest
analogiczna ze zmiang wu; tzn. obie te wielkcsci malejg ze
wzros.tem parametru R, przy czym wartosci %, sa wielo-
krotnie mniejsze od Nu.

Z kolei obliczone wartosci 4, wykazuja, ze nawet w przy-
pad}(u najbardziej gtadkich powierzchni otrzymanych docie-
raniem (np. R, = 0,04 ), sg one bardzo mate, przekraczajac
zaledwie 2°. Dla powierzchni struganych natomiast 7, jest
wielokrotnie mniejsze i waha sie w granicach zaledwie
0,001—0,02“_/u. Wyniki te potwierdzaja przypuszczenia F. P.
qudgna, ze rzeczywista powierzchnia siyku stanowi zaled-
Wwile nieznaczng cze$¢ nominalnej.

Uwagi ogélne

Rozwazajgc spotykane powierzchnie, dla ktérych potrzeb-
ne sg specjalne wymagania jako$ciowe, to okazuje sie, ze
chodzi w przewazajgcej czeSci o powierzchnie wspoéipracu-
Jace, obcigzone sitami. Jezeli wiec konstruktor zaleca dla
takich powierzchni warunki dotyczgce jako$ci, to sprawdze-

PROJEKT NOWEJ WERSJI SAMOLOTU VTOIL. XV-5A

Zostal juz zakonczony pierwszy etap prob w locie do-
Swiadczalnego samolotu pionowego startu Ryan XV-5A
»Vertifan” zaopatrzonego w uktad nos$no-napedowy firmy
General lectric. Jak wiadomo, uklad ten sklada sie
z dwoch turbinowych silnikéw odrzutowych J85-5 o ciggu
1200 kG kazdy, dwoch umieszczonych w skrzydle wentyla-
torow nos$nych i jednego umieszczonego w nosowej :zeSci
kadtuba wentylatera pomocniczego. W czasie pionowego
startu i lgdowania gazy wylotowe silnikow sg kierowane
na wience topatek turbinowych, osadzonych na obwodzie
wentylatorow, natomiast w czasie lotu poziomego — do
umieszczonych pod kadiubem dysz. Samolot zostat zbudo-
wany na zlecenie dowodztwa wojsk lgdowych, przy czym
giownym kontrahentem byla firma General Electric, odpo-
wiedzialnos¢ za platowiec spoczywata na firmie Ryan, a za
proby w locie — na firmie Republic.

Oczywiscie, wszystkie trzy firmy sg zainteresowane
w dalszym prowadzeniu prac nad koncepcjg samolotu pio-
nowego startu. W zwigzku z tym opracowano projekt zmo-
dyfikowanej wersji samolotu XV-5A, ktéora ma umozliwic

ocene opracowanych dla samolotéw pionowego startu metod
taktycznych, metod szkolenia pilotow w warunkach bojo-
wych oraz przydatnosci tych samolotéw do wykonywania
zadan bojowych. Nowa wersja samolotu, noszgca oznacze-
nie XV-5A O.E.Mod. (Operational Evaluation Modification),
ma by¢ wyposazona w dwa silniki J85-13 o ciggu 1335 kG
i w zesp6l wentylatorow LF-2. Silniki te pozwolg zwiek-
szy¢ ciezar calkowity samolotu przy pionowym starcie do
6800 kG (wersja dosSwiadczalna ma ciezar 5670 kG), co umo-
zliwi wyposazenie samolotu w bron i urzgdzenia specjalne.
W nastepnym stadium rozwojowym samolot byiby napedza-
ny silnikami J85-J1 o ciggu 1540 kG, a w koncu — silni-
kami GE-1 o ciggu 2270 kG.

Samolot ma zmieniony — w poréwnaniu z wersjg do-
Swiadczalng — obrys skrzydila, ktéorego powierzchnia zostala

— NOWOSCI TECHNICZNE ~—

nie powierzchni prawie zawsze powinno rozcigga¢ sie i na
rzeczywistg powierzchnie styku. W nielicznych tyiko przy-
padkach wymagany jest tak maly luz, jaki czesto podajg
konstruktorzy. Wynika to na ogo6t z tendencji zachowaw-
czych konstruktoréw, ktorzy uwazajg, ze im cia$niejsza to-
lerancja wymiaru, ktérg warsztat musi wykona¢ bardziej
precyzyjnie, tym lepsza bedzie otrzymana w wyniku jako$¢
powierzchni. Kierowanie sie natomiast RPS moze pozwoli¢
na uzyskanie, przy nizszych kosztach, lepszych witasnosci
eksploatacyjnych czesci. W wielu przypadkach moze sie
okazaé¢, ze udzial nos$ny jest rozstrzygajgca wilasnoscig uzyt-
kowg powierzchni.

Niniejszy artykut przedstawia jedynie pewne fragmenty
wieksze] pracy wykonanej w Katedrze. Prace te¢ mozna byto
wykona¢ miedzy innymi dzieki Instytutowi Lotnictwa, kto-
ry przekazal do uzytku Katedry aparat typu Visoport.
Szczegoblnie pragne tu podziekowa¢ mgr inz. Z. Jakubow-
skiemu z Instytutu Lotnictwa oraz dyr. techn. Zjedn. Przem.
Lotniczego mgr inz. J. Staszkowi.

zwiekszona; zwiekszong powierzchnie ma rdowniez ster kie-
runku. Wspoélezynnik obcigzenia wynosi 7,33 (wspo6tczynnik
ohcigzenia wersji do$wiadczalnej — 4,0). Samolot moze
trwa¢ w zawisie przy predkosci wiatru o dowolnym kie-

runku 65 km/h. Samolot ma wykazywa¢ — zgocdnie z wyni-
kami badan wersji do$wiadczalnej — dobre wilasciwosci
rowniez jako samolot o skréconym starcie. Przy ciezarze
catkowitym 8200 kG (tj. przy przecigzeniu 20°%), rozbieg
w warunkach normalnych bedzie wynosit tylko 215 m, dro-
ga startu sponad 15 m przeszkodg — 430 m. Wiasciwosci te
uzyskuje sie dzieki sterowanemu wektorowi ciggu wenty-
latorow.

Samolot jest zaopatrzony w cztery punkty do podwiesza-
nia zewnetrznych tadunkoéw o nosnos$ci 455 kG kazdy lub
w dwa punkty pod skrzydilami o nosnosci 455 kG i jeden
pod kadiubem o nos$nosci 910 kG. Na ogdlne wyposazenie
samolotu sklada sie urzgdzenie radarowe do lotéw przy
ziemi — stuzgce rowniez do pomiaru odlegto$ci — i nawi-
gator Dopplera. Do zadan rozpoznawczych majg sluzyc¢ ka-
mery (kamera panoramiczna i kamery pionowe) do zdje¢
dziennych przy dobrej pogodzie, kamecra do zdje¢ na pod-
czerwien, radar o zobrazowaniu bocznym i urzgdzenie do
wykrywania Zrodel promieniowania w otoczeniu samolotu.
Do wykonywania zadan bojowych samolot posiada celownik
do strzelania w dzien i w nocy, sprzegniety z urzgdzeniem
na podczerwien lub ze skierowanym do przodu radarem,
pelengator do zadan w zlych warunkach atmosferycznych,
przetwornik obrazéw na podczerwien z oscyloskopem (dla
obserwatora), wytgcznik czasowy do zrzucania bomb i po-
ciski kierowane powietrze-ziemia GAM-83 ,,Bullpup”. Poza

-tym w podwieszonych zasobnikach samolot moze zabierac

pociski niekierowane lub szybkostrzelne dzialka.
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Pozostate dane samolotu

Dlugosé 14,02 m
Rozpietosé 10,06 m
Ciezar wiasny 4900 kG
Ciezar catkowity przy pionowym starcie 6800 kG

Najwieksza predkos$¢ na wysokosci 6100 m 870 km/h
Putap praktyczny przy ciezarze catkowitym
5895 kG 11000 m
Najmniejsza predko$¢ z zachowaniem sterownosci
przy ciezarze catkowitym 6800 kG 137 km/h
przy ciezarze catkowitym 5355 kG 83 km/h

Porownujac koncepcje samolotu VTOL z wentylatorami
no$nymi z curopejska koncepcjg samolotu VTOL zaopa-
trzonego w silnik z przestawialnymi dyszami wylotowymi
lub w oddzielne silniki nos$ne, nalezy przede wszystkim
zwroci¢ uwage na okolo czterokrotnic wiekszg sprawnosé
napedowg wentylatorow w stosunku do silnikOw odrzuto-

wych. Wynika to z wiekszego wydatku powietrza przez
wentylatory przy mniejszej predkos$ci na wylocie. Obcigze-
nie przekroju strumienia wylotowego wentylatora wynosi
okoto 2500 kG/m?2, podczas gdy obcigzeniec przekroju stru-
mienia wylotowego turbinowego silnika odrzutowego — pra-
wie 10 000 kG/m2 Oczywiscie, wieksza sprawno$¢ napcdowa
jest okupiona bardziej skomplikowang i ciezszg konstruk-
cja. Warto przypomnie¢, ze w innym amerykanskim samo-
locie do$wiadczalnym pionowego startu z silnikami odrzu-
towymi Lockheed , Hummingbird” wysokg sprawno$¢ na-
pedowg w czasie pionowego startu uzyskano stosujgec —
zamiast wentylatoréw — komore ejektorows.

W.K.

ZMIANY W PROGRAMIE BUDOWY SAMOLOTU
TRANSPORTOWEGO C-5A

W wyniku opracowania w ramach programu C-5A (daw-
niejsze oznaczenie CX-HLS) projektow konkursowych ciez-
kiego samolotu transportowego =zaszly powazne zmiany
w danych tego samolotu. Ciezar catkowity samolotu wzroést
mianowicie do okolo 330 000 kG, maksymalny ciezar tadun-
ku od 115000—130 000 kG (lub 1000 pasazerow w przypadku
pasazerskiej wersji samolotu), predko$¢ przelotowa ma wy-
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nosi¢ 880 km/h, a zasieg okoto 11 000 km. Eaczny cigg czte-
rech silniko6w bedzie prawdopodobnie przekraczal 80 000 kG.

Jak wiadomo, w konkursie na budowe¢ samolotu C-5A
biorg udziat trzy firmy: Boeing, Douglas i Lockheed. Kaz-
da z nich otrzymata kredyty w wysokosci 6 milionow do-
laréw. Studia nad silnikami do napedu samolotOw prowa-

dzi firma Pratt and Whitney, ktora otrzymata Kkredyty
w wysokosci 1,4 miliona dolaréw, i firma General Electric,
ktorej przyznano fundusze w wysokosci 1,9 miliona dola-
row. Na budowe prototypoéw silnikow obie firmy majg
otrzymaé¢, odpowiednio — 9,6 i 10,9 miliona dolaréw. Cal-
kowity koszt rozwoju samolotu ma wynie$s¢ 750 miliondéw
dolarow, koszt budowy 60 samolotéw, ktére majg wej$¢ na
uzbrojenic w latach 1968/69 — 1 miliard dolaréw.

Zdjecia przedstawiajg projekty firm Douglas i Lockheed.
W.K.

TURBINOWY SILNIK SMIGLOWY Z REGENERACJA
ALLISON T 78

Turbinowe silniki $miglowe stosunkowo powoli rozpow-
szechniajg sie jako naped pewnych specjalnych rodzajow
samolotow, jak np. samoloty do zwalczania todzi podwod-
nych i samoloty do wczesnego ostrzegania. Jest to spowodo-
wane stosunkowo matg sprawnos$cig cieplng tych silnikow
w warunkach, w jakich najczes$ciej dzialajg te samoloty,
tj. w zakresie maltych predkosci i wysokosci lotu przy ma-
tych obcigzeniach silnikow (obcigzenie silnikow w czasie
wykonywania zadan przez samoloty do zwalczania tlodzi
podwodnych i do wczesnego ostrzegania wynosi na ogotl
okolo 35% maksymalnej mocy trwalej).

Ostatnio, postep w technologii budowy wymiennikéw cie-
pta, chiodzonych powietrzem topatek turbinowych i spre-
zarek z przestawialnymi lopatkami przednich stopni stwo-
rzyt mozliwo$ci budowy lotniczych silnikow turbinowych
o obiegu z regeneracjg ciepia. Jak wiadomo, w silniku tur-
binowym 2z regeneracja wykorzystuje sie ciepto zawarte
w gazach opuszczajgcych turbine do podgrzania powietrza
doprowadzanego do komor spalania, dzieki czemu zmniej-
sza sie wydatek paliwa potrzebny do uzyskania wymaganej
temperatury przed turbing. Na wykresie 1 poréwnano
sprawnos$¢ teoretyczng obiegu bez regeneracji (krzywa A),
tj. obiegu Braytona, ze sprawnos$cig obiegu z regeneracjg
(krzywa B) w zalezno$ci od sprezu obiegu i temperatury
przed turbing. Z wykresu wida¢, Ze sprawno$¢ bez regene-
racji wykazuje silny spadek przy zmniejszaniu sprezu, na-
tomiast sprawno$¢ obiegu z regeneracja zwieksza sie, co
jest bardzo istotne przy czesSciowych obcigzeniach silnika.
Taki przebieg sprawnos$ci teoretycznej obiegu z regenera-
cja w zaleznosci od sprezu wynika ze wzrostu sprawnosci
wymiennika ciepta przy mniejszych sprezach, tj. przy
mniejszych temperaturach ze sprezarkg i przy mniejszych
wydatkach powietrza. Poza tym z wykresow 1 i 2 widag¢,
ze skuteczno$¢ regeneracji wzrasta ze wzrostem tempe-
ratury przed turbing, skad wynikajg zalety regulacji sil-
nika przy stalej temperaturze przed turbing niezaleznie
od obcigzenia silnika. Najlepiej ilustruje to wykres 3,
na ktéorym przedstawiono rzeczywistg sprawnos$¢ cieplng
silnika bez regeneracji (krzywa A), silnika z regeneracjg
regulowanego przy stalej temperaturze przed turbing
(krzywa B) 1 silnika z regeneracja, regulowanego przy
zmiennej temperaturze przed turbing (krzywa C) w zalez-
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nosci od obcigzenia silnika. Regulacje przy statej tempe-
raturze przed turbing najtatwiej jest zrealizowa¢ w przy-
padku silnika jednowalowego, w ktérym wystarcza zasto-
sowaé sprezarke o zmiennej geometrii; natomiast w przy-
padku silnika z oddzielng turbing napedows i silnika z dwu-
zespotowg sprezarkg konieczne jest stosowanie — obok
zmiennej geometrii sprezarki — zmiennej geometrii turbi-
ny napedowej lub turbiny niskiego ci$nienia.

Intensywne prace nad turbinowym silnikiem $miglowym —
a wilasciwie nad calg rodzing silniké6w — 2z regeneracjg
prowadzi od diuzszego czasu wytwérnia Allison, o czym
zamieszczono juz wzmianke w ,,Nowosciach technicznych”.
Stosujac wymiennik ciepta firmy Garret Corp. wytwornia
zbudowalta prototyp silnika T 78-A-2, ktéry wykazuje

0 36% mniejsze jednostkowe zuzycie paliwa niz wspoél-
czesne turbinowe silniki $miglowe bez regeneracji. Powstat
on w oparciu o silnik T56-A-7 stosowany na samolocie
transportowym Lockheed C-130 , Hercules”. Dzieki silniko-
wi T78 wytwoérnia Allison uzyskala zamowienie amerykan-
skiej marynarki wojennej na rozwoj silnika z regeneracjag
dla samolotu do zwalczania lodzi podwodnych, mogacego
patrolowa¢ na matych wysokosciach lotu przez diugi okres
czasu,

Silnik T78-A-2 ma 14-stopniowa sprezarke, piersScieniowsg
komore spalania z oddzielnymi rurami zarowymi, 4-stop-
niowg turbine i przeciwpragdowy wymiennik ciepta umiesz-
czony za turbing. Kierownice pierwszych szesSciu stopni
i kierownica wlotowa sprezarki majg przestawialne lopatki.
Ciezar sprezarki zmniejszono dzieki zastosowaniu tytanu,
jakkolwiek nie udalo sie unikngé stosowania rowniez stali
(miedzy innymi na topatki tylnych stopni, gdzie to bylo
konieczne ze wzgledu na wysokie temperatury i duze na-
prezenia oraz ograniczenia technologiczne). Ze sprezarki
powietrze wyplywa szesScioma przewodami, ktére rozdzie-
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lajg sie nastepnie na dwanascie przewodow o mniejszej
Srednicy. Przewody te doprowadzajg powietrze do toroidal-
nego kolektora, umieszczonego w tylnej cze$ci wymiennika
ciepta, skad dostaje sie ono do ,rdzenia” wymienaika.
,,Rdzen” sklada sie z kilku tysiecy rurek, ktoére z zewnatrz
sg oplywane przez gazy wyplywajgce z turbiny silnika.
Ogrzane w wymienniku powietrze dostaje sie do przed-
niego kolektora, a stad szeScioma przewodami do komory
spalania o bocznym wlocie. Przyrost temperatury powie-
trza w wymienniku ciepta wynosi 335°C. W turbinie zasto-
sowano chlodzenie lopatek kierowniczych i. wirnikowych
dwoch pierwszych stopni (temperatura przed turbing wy-
nosi prawie 1100 °C). Cze$¢ powietrza zza sprezarki jest
doprowadzana do pierscieniowych kolektorow, skgd dostaje
sie do lopatek kierowniczych pierwszego i drugiego stopnia.
Do topatek wirnikowych powietrze dostaje sie otworami
w stopie lopatki. Za turbing silnika jest umieszczony zawor,
ktory pozwala na skierowanie gazéw uchodzgcych z turbiny
bezposrednio do dyszy wylotowej silnika, z pominieciem
wymiennika ciepta.

Ciekawym szczeg6lem konstrukcyjnym silnika jest prze-
kladnia Smigta, ktora zostata zblokowana razem ze Smiglem.
Wat $migla tworzy raczej czes¢ $Smigta niz przekitadni. Przez
zespolenie $migla z przekladnig zmniejszono ciezar silnika
o okoto 90 kG dzieki wyeliminowaniu czesci wspdlnych dla
obu zespotow.

Silnik rozwija moc rownowazng 4125 eKM, dlugos¢ silni-
ka wynosi 4050 mm, Srednica — 890 mm, ciezar — 710 kG.

Wytwornia usituje udoskonali¢ silnik gléwnie przez do-
bor odpowiedniego wymiennika ciepta dostosowanego do
zadan wykonywanych przez samolot. Na przykiad duzy wy-
miennik, o duzej sprawno$ci i matych stratach ci$nienia
nadaje sie najlepiej do samolotow wczesnego ostrzegania,
w przypadku ktérych jednostkowe zuzycie paliwa ma decy-
dujgce znaczenie. Mniejsze wymienniki ciepla, o mniejszej
sprawnos$ci i wiekszych stratach ciSnienia powinny by¢ sto-
sowane na samolotach do zwalczania todzi podwodnych.

Przypuszcza sie, ze turbinowe silniki $migtowe z rege-
neracja znajdag rowniez zastosowanie jako naped eiezkich
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samolotow transportowych. Poniewaz jednak silniki §miglo-
we ograniczaja predko$¢ samolotu do Ma = 0,7, wytwornia
Allison rozwaza takze mozliwo$¢ budowy silnikow dwu-
przeplywowych o obiegu z regeneracjg. Poza tym wytwodrnia
jest zdania, ze duze korzys$ci moze da¢ zastosowanic rege-
neracji w matych silnikach $migtowcowych, przeznaczonych
do masowo budowanych $miglowcow. W zwigzku z tym
powstata nowa wersja siilnika T63 o mocy 250 KM wypo-
sazona W wymienniki ciepta, ktora pozwoli przediuzyé
dtugotrwatosé¢ lotu $Smiglowcow z 2,6 do 3,2 h.
W. K.

NORMALIZACJA CZESCI RAKIET

Obecnie stosuje sie bardzo duzg ilo$¢ rakiet do badan
géornych warstw atmosfery. Dotychczas prawie kazda taka
rakieta wymagata budowy specjalnych urzgdzen. Poniewaz
jednak wszystkie badania
dotyczgce goérnych warstw
atmosfery w mniejszym
lub wiekszym stopniu sa
do siebie podobne, powsta-
ta my$l normalizacji — w
oparciu o zdobyte doswiad-
czenia — zasobnikow wraz
z urzgdzeniami badawczy-
mi. Zagadnieniem tym za-

jeta sie — na zlecenie
USArmy Ballistic Research
Laboratory — firma Elec-
tro-Optical Systems Inc.

Opracowano zasobnik, kto-
ry skiada sie ze znormali-
zowanych czeSci i przyrzag-
dow i ktéry mozna uzywac
w potgczeniu z réznymi
typami rakiet. Zasobnik
jest podzielony na cylin-
dryczne segmenty, w kto-
rych znajduja sie wvrzy-
rzgdy pomiarowe (sondy
Langmuira, magnetometry,
jonometry), urzadzenia te-
lemetryczne, anteny i zrod-
ta pradu. Z przodu zasob-
nika znajduje sie ostro
zakonczona cze$¢ nosowa.
Srednica zewnetrzna wszystkich segmentow wynosi 229 mm,
diugo$¢ waha sie od 127 do 254 mm. Segmenty mozna
zestawia¢ w dowolne zespoly lgczac za pomoca pierscieni,
dobiera sie tylko dilugos$¢ kabla iaczgcego wraz z jego
ostong. Przeprowadzono juz proéby z zasobnikiem o diu-
gosci 1780 mm i ciezarze 54 kG. Zdjecie przedstawia zasob-
nik o dlugosci 2032 mm.

w. K.

POJAZD BO BADAN GEOLOGICZNYCH KSIEZYCA

Firma Bendix zakonczyta studium projektowe samobiez-
nego laboratorium ksiezycowego ,,Molab” typujgc pojazd
czterokolowy 2z oddzielnym podwoziem jako najkorzyst-
niejszy uktad. Praca jest wykonywana na zlecenie NASA,
przy czym umowa opiewa na 800000 dolaré6w. Podobng
umowe zawarto z firma Boeing. Prace sg cze$cig programu
»Apollo” i majg na celu przediuzenie czasu pobytu astro-
nautow na ksiezycu i zwiekszenie ich ruchliwosci.

Projekt ,,Molab” przyjmuje za podstawe ci¢zar maksy-
malny 2950 kG, ktéry miesci sie w granicach ciezaru
uzytecznego statku ksiezycowego LEM. To samo dotyczy
jego wymiarow. Pojazd ma zabiera¢ dwoch ludzi na
l4-dniowg wyprawe geologiczng o zasiegu 400 km, umozli-
wiajgc warunki zyciowe w ciggu 21 dni.

Kabine pojazdu stanowi poziomy walec o diugosci 3,80 m
i $rednicy 2,20 m o aluminiowej konstrukcji poéiskorupo-
wej (semi-monocogue). Pomieszczenie dla zalogi znajduje
sie w przedniej czesci walca i ma objetos¢ 1,16 m?, w tyl-
nej czesSci walca umieszczono komore przejsciowg o obje-
tosci 0,33 m?®. Kabina jest wypelniona czystym tlenem pod
ci$nicniem 0,35 kG/cm? Drzwi wyjSciowe majg duze wy-
miary w celu umozliwienia wprowadzenia do wnetrza po-
jazdu $rodkow transportowych, jak np. dwuosobowy lata-
jacy pojazd z napedem rakietowym, ktéry jest obecnie
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opracowywany przez firme Rell. Kabina jest zaopatrzona
w pie¢ okien. Nad kabing znajduje sie tarcza stuzgca do
odprowadzania ciepla oraz jako ostona cieplna i przeciw
meteorytom. Na tarczy znajdujg sie anteny i peryskop.

Podwozie ckiada cie z wielobocznej aluminiowej ramy,
ktora stanowi oddzielng cze$é¢ pojazdu. Podwozie oddzielono
od kabiny w celu ulatwienia projekiowania (zmiany kon-
strukcyjne w podwoziu nie pociggaja zmian w kabinie
i odwrotnie) i w celu zmniejszenia przechodzenia ciepia
miedzy kabing i powierzchnig ksiezyca. Zamocowane do
kabiny kota majg $rednice 2,03 m i skiadajg sie z we-
wnetrznej obreczy potgczonej szprychami z piastg oraz
z obreczy zewnetrznej pokrytej materiatem ciernym. Mie-~
dzy obu obreczami znajdujg sie elastyczne pierscicenie
o matej $rednicy. Kola sg zamocowane za pomocg dragzkow
skretnych. Tylne kota sg skiadane. Kazde koto jest nang-
dzane i sterowane niezaleznie za pomocg silnikéw elek-
trycznych, zamoccowanych w piastach.

Jako zrodilo pradu stuzg trzy modutowe akumulatory
paliwowe. Wytwarzajg cne cnergie 700+-800 kWh, zapew-
niajgc zasieg pojazdu 400 km. Do napedu zuzywa sic tylko
20% calkowitej energii akumulatoroéw, pozostata czesé ener-
gii stuzy do zasilania urzgdzen, miedzy innymi urzgdzen
klimatyzacyjnych.

Poza urzadzeniami radiowymi poiazd ma sze$S¢ kamer
telewizyjnych: para stercoskopowa jest umieszczona z przo-
du pojazdu, jedna kamera znajduie sie z tylu, a trzy
wewnagtrz kabiny do kontroli zalogi.

Pojazd bedzie umieszczony na powierzchni Ksiezyca na
sze$¢ miesiecy przed wylgdowaniem tam dJdwuosobowe]
zatogi.

W. K.
NOWE RADIGRUSOLE

Firma King Radio zbudowala radiohusole stanowigcy
pojedynczy przyrzad, dajgcy sie zabudowaé na tablicy
poktadowej i wazycy tylko 1,6 kG. Busola ta, o oznaczeniu
KR-80, obejmuje na dwoch pasmach czestotliwos$ci od 190
do 1650 kHz. Przyrzad jest zbudowany wylgcznie na tran-
zystorach, jego zapotrzehowanie prgdu wynosi 0,325 A,
zapotrzebowanic miejsca 8,35 X 8,35 X 19,7 ¢m. Cena przy-
rzadu ksztaltuje sie ponizej 1000 dolarow,

*irma NARCO opracowala radiobusole na {ranzystorach
ADF-31, z odhiornikiem i wskaznikiem w jednej obudowie.
Przyrzad pracuje na trzech pasmach, obeimujgcyvch itgcznie
czestotliwo$ci od 190 do 1750 kHz. Nieruchoma antena
niec odpowiada jak normalnie na sygnal zerowy, lecz na
sygnal maksymalny. Dzicki temu urzgdzenic ma duzy :za-
sieg i czuto$¢. Ciezar lgcznie z antena wynosi 4,5 kG,
a cena — 800 dolarow.



Inna radiobusola firmy NARCO, ADF-30A, ma dodatkowo
wbudowany odbiornik sygnaldéw znacznikéw (,markerow’).
Pracuje ona na dwoch pasmach czestotliwosci: 200--550
i 5501600 kiiz. Nieruchoma antena odpowiada na sygnaty
maksymalne, dajac wskazania optyczne i akustyczne. Cie-
zar urzgdzcenia wynosi 3,6 kG.

W. K.

URZADZENIE POKEADOWE 5O POMIARU ODLEGLOSCI

Przeprowadzono proby w locie nowego pokladowego
urzgdzenia do pomiaru odlegitosci KN-60 wyprodukowanego
przez firme King. Zasieg urzgdzenia wynosi 180 km na
wysoko$ci lotu powyzej 2000 m. Wazy ono 3,4 kG i montuje
sie go na tablicy pokladowej. Pomiar odleglosci odbywa sie
w dwoch zakresach: od 0 do 180 km i od 0 do 36 km;
urzgdzenie mierzy poza tym predko$¢ wzgledem ziemi. Jest
wykonane cze$ciowo na tranzystorach i pracuje na napie-
ciu 14 lub 18 V i na pradzie 5 lub 2,4 A. Cena urzgdzenia
wynosi ponizej 2000 dolarow.

W. K.

WSKAZNIK KORKOCIAGU

W szeregu nowoczesnych samolotow wystepujg bardzo
réoznorodne i cze$ciowo niebezpieczne wilasciwoéci wcho-
dzenia w korkocigg. Zbudowany przez {irme Elliott wskaz-
nik korkociggu odroéznia korkocigg zwykly od korkociggu
plaskiego, a takze wskazuje, jak nalezy ustawi¢ ster kie-
runku, aby ulatwi¢ wyprowadzenie samolotu z korkociggu.

W. K.

NOWY ROLBZAJ PRZEDNICH SZYB SAMOLOTU

I'irma Napier produkuje ogrzewanc szyby do samolo-
tow, wykonane z warstw akrylowych. Szyby te nie tylko
nie podlegajg obmarzaniu, lecz rowniez chronig przed
ptakami i pociskami. Proby z wystrzeliwaniem platow
o ciezarze 1,8 kG z predkoscig 475 km/h wykazaly wytrzy-
mato$¢ tych szyb. Szyby sg ogrzewane za pomocg przewo-
dzycego prad filmu umieszczonego na wwenetrznej stronie
zewnetrzne) warstwy szyby.

Ww. K.

Konferencja prasowa z inz. Olegiem Antonowem

W dniu 29 czerwca br. Instylut Lotnictwa goscil u siebie
wracajgcego z Salonu Paryskiego inzyniera Olega Antonowa,
tworce najwickszego aktualnie samolotu transportowego
AN-22. Podczas pobytu inz. Antonowa w Instytucie Lot-
nictwa zorganizowano spotkanie z przedstawicielami prasy
codzicnne] i czasopism lotniczych. inz. Antonow scharak-
teryzowal pokroétce ostatnia wystawe parysky, w ktorej —
obok Zwigzku Radzieckiego — uczestniczyly Stany Zjed-
noczone, Francja, Anglia, NRF i Wtochy. Amerykanie po-
kazali wylgcznie samoloty wojskowe, podczas gdy na przy-
ktad Francuzi wiekszy nacisk potozyli na samoloty cywil-
rne. Zwigzek Radziecki brat udzial w Salonie Paryskim
po raz drugi. Pierwszy raz Rosjanie uczestniczyli w tej
imprezie dwa lata temu, kiedy to pokazali samoloty Tu-104
i Tu-114. Obecnie Zwigzek Radziecki wystawil trzy typy
$miglowcow konstrukeji Milla — $miglowiec transportowy
Mi-6 napedzany dwoma silnikami turbinowymi o mocy
5500 KM, s$miglowiec pasazerski Mi-8, wyposazony w dwa
silniki turbinowe o mocy 1500 KM i zabierajgcy 22 pasa-
zer6w oraz latajgcy dzwig Mi-10 moggcy unosi¢ tadunki
o ciezarze 21000 kG, najnowszy samolot pasazerski na diu-
gie trasy IL-62 z czterema silnikami dwuprzeplywowymi,
zabudowanymi na bokach ogonowej czesci kadiuba, model
naddzwiekowego samolotu pasazerskiego Tu-~144 o predkosci
odpowiadajgcej Ma =2,5 i wreszcie samolot transportowy
AN-22. Zorganizowano rowniez stoisko kosmiczne, w kto-
rym wyjasnien udzielat Gagarin.

Samolot AN-22 wzbudzal wsérod zwiedzajgcych bardzo
duze zainteresowanie. We wnetrzu samolotu wy$wietlono
dla 300 dziennikarzy film, pokazujacy start, wznoszenie,
lot i lgdowanie tego gigantycznego samolotu transporto-
wego. Pokazany na wystawie samolot jest wersjg towaro-
w3, moze on przewozi¢ wszystko to, co przewozg koleje,
gdyz mieszczg sie w nim tadunki o wymiarach 32,0 X
24,4 X4,0 m i o lgcznym ciezarze 80000 kG. Mogg to by¢
ciggniki, spychacze, koparki, generatory, a nawet autobusy.
Przewiduje sie rowniez szybkie przewozy owocow i ryb.
Ladunek o ciezarze 80000 kG samolot moze przewozi¢ na
odlegto$¢ 5000 km z predkoscig 680 km/h, natomiast tadu-
nek o ciezarze 45000 kG — na odleglto$¢ 11000 km. Lgczna
moc czterech silnikow wynosi okoto 60000 KM. Obliczenia
wykazujg, ze bezposrednie koszty eksploatacyjne samolotu
przypadajace na tonokilometr bedg dwukrotnie nizsze niz
w przypadku obecnie stosowanych samolotéw transporto-
wych. Przewiduje sie, ze samolot odda bardzo duze ustugi

przy budowie obiektow przemystowych na rozleglych tere-
nach Syberii i Azji Srodkowej, ktére niejednokrotnie sg
niedostepne dla innych $rodkOw komunikacji.

Inz. Antonow udzielil rowniez informacji na temat kon-
strukeji i technologii samolotu. Niektére elementy kon-
strukcyjne typu integralnego sg wykonywane na prasach
za pomocg wyciskania, przy czym ciezar materialu wyjscio-
wego wynosi 6000 kG; material ten przed wyci$nieciem ma
diugo$¢ 1 m, po wecisnieciu — 12 m. Projektowanie samo-
lotu rozpoczeto przed dwoma laty.

Obecnie prowadzone sg prace nad pasazerskg odmiang
samolotu, moggcg przewozi¢ 700 pasazeréw. Samolot ten
bedzie mial dwa poktady, bar-salon, trzy sale kinowe
i bedzie wyposazony w telewizje. Pasazeré6w bedzie obstu-
giwa¢ 12—14 stewardes.

Inz. Antonow stwierdzil, ze naped samolotu AN-22 turbi-
nowymi silnikami $miglowymi zamiast silnikiem dwuprze-
plywowym zostal wybrany ze wzgledu na ckonomie eks-
ploatacji. Wprawdzie silniki dwuprzeplywowe zapewnilyby
wiekszg predkos¢ przelotowg, ale bylyby drozsze w eks-
ploatacji, a poza tym samolot z takimi silnikami wymagatby
wiekszych lotnisk — diugosé rozbiegu samolotu AN-22 nie-
wiele przekracza 1000 m, co z uwagi na zadania samolotu
ma bardzo istotne znaczenie. Samolot z silnikami dwuprze-
plywowymi o duzym stosunku wydatkéw, odpowiadajgcy
co do wielkosci samolotowi AN-22 (ciezar tadunku
115000 kG, zasieg 8000—11000 km, predkos¢ przelotowa
880 km/h), projektujg obecnie Amerykanie, lecz samolot
ten wejdzie do eksploatacji dopiero w latach 1968—69, Sa-
moloty napedzane turbinowymi silnikami S$miglowymi bu-
duje sie w dalszym ciggu, jako przykiad mozna podacé
pokazane na wystawie paryskiej samoloty Breguet 941,
Nord 262 i ,, Transall”.

Zapytany, co sgdzi o polskich konstrukcjach lotniczych,
inz. Antonow odpowiedzial, Ze bardzo ceni ,Iskre”,
a w szczegélnosci ,,Wilge”; jest pewny, ze , Wilga” na wy-
stawie paryskiej bylaby najlepszym samolotem w swej
kategorii.

Na zakonczenie inz. Oleg Antonow podal pare szcze-
golow na temat swej kariery zawodowej: prace jako inzy-
nier rozpoczgl w 1934 r. w biurze konstrukcyjnym Jakow-
lewa, zbudowal osiem typow samolotéw, nie liczac réznych
modyfikacji i szybowcow.

Ww. K.
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m Jeszcze jedng serie zakomitych zwyciestw odnies$li nasi piloci
szybowcowi. Na X Szybowcowych Mistrzostwach Swiata w South
Cerney mistrzowski tytul w klasie otwartej zdobyl Jan Wroblew-
ski. k. Makula (mistrz $wiata z poprzednich mistrzostw) —
w tejze klasie uzyskal 4 miejsce. ‘W silnie obsadzonej klasie
standard F. Kepka i J. Popiel zajeli 3 i 4 miejsce. Oficjalna
punktacja przedstawia sie¢ jak nastgpuje:
Klasa otwarta: 1. Wroblewski — 5269; 2. Spaening — 5164;
4990 (ohaj NRF), 4. Makula — 4971.
Klasa standara: 1. Henry — 4945 (Francja); 2. Ritz — 4798 (Szwaj-
caria); 3. Kepka — 4627; 4. Popiel — 4587.

Trzeba przypomnie¢, ze zwycigstwa naszych
zostaty odniesione w trudnych iub blizej nie znanycn warunkach
aumosterycznych jak zadymienie powietrza, chmury, bryza mor-
ska. Przy tym konkurencja sSwietnych, doswiadczonych pilotow
i nowego wysoce wyczynowego sprzglu byta bardzo silna. Trzeba
doda¢, ze na starcie staneto 86 szybowcow.

Jan Wwroblewski nalezy do Aeroklubu Bydgoskiego, ma 25 lat
i studiuje w Wyzszej Szkole Inzynierskiej. Za granicg latat po raz

3. Kuntz —

reprezentantow

pierwszy; na Krajowych Mistrzostwacn zdobyl tytur mistrza
w 1964 1., zaS w 3 lokate w 1964 r. Sprzet — szybowce ,,Foka 4”
nie sg najnowoczesnie)sze i pocnodzg z produkcji seryjnej. Nalezy
ubolewac, ze najnowsza konstrukcja mgr inz. B. Szuby — ,Ze-

1ir ¥’ (przewidywany do lotow w kl. owwarte)) nie zdazyl prze)sc¢
prob eksploatacyjnych.

Na wiosne, przea SMS nasi zawodnicy przeprowadzili prawie
duv goaz. ireniug (z tego potowe w cinuracn), przeiatuljac od
1000 do 1500 km. Naszg ekipe w Anglii serdeczng opiekg otoczyli
ceionkoOwle rolskiego Kiubu sSzybowcowego oraz rulejscowa pPolouia.
Uczestnikow  Mistrzostw  cdwiedzit ks. Edynburga, przy c¢zym
zalnteresowatl sig ,,ko0kg” Makuli. Na ,,t'okach” startowaly rowniez
ckipy Belgii 1 Szwec)i.

m ., Polski Klub Szybowcowy” w Anglii odznacza si¢ duzg ruchli-
woscig. W ub. roku miat powazne osiggnigcia. Na 3 posiadanych
szypbowcach w 60y lotach przelatano $sv godz. Czionek Kiubu
E. Jerzycki zdobyt na ,,Skylarku 4” (p.n. ,,Dywizjon 305’ III) miej-
sce W wvugolnobrytyjskicn Mistrzostwacn Szyvowcowycn, zapewnia-
Jac sobie miejsce na 1966 r. w tzw. I Liaze Mistrzostw ivarodo-
wych w, Brytanii. Piloci klubu wykonali w 1964 r. 4 wyczyno-
wycn przelotuw na tgczne) trasie 5487 km. Klub liczy 33 osoby.
Czionkowie mnlubu muszg sami pokrywaé¢ koszty lotow i utrzy-
manie sprzetu.

m Szybowcowe Mistrzostwa Swiata 1967 r. odbedg sie byé moze
w Ameryce. Propozycle ich zorganizowania zgiosito ,,3oaring So-
ciety of America’ (amerykanskie towarzystwo szybowcowe).

m W Jezowie odbyla sig narada przewodniczgcych Komisji Rewi-
ryjnych regionalnych aeroklubow z udziatem Gilowne) Komisji
(pod przewodnictwem gen. bryg. R. Paszkowskiego) oraz wiadz
sbkPnrl. Na zebraniu wygtoszono referaty, przeprowadzono dyskusje
oraz przyjgto nowy regulamin pracy komisji rewizyjnych.

m Lotniczy Zespot Ustug Gospodarczych APRL z kazdym rokiem
powieksza swojg dziatalnosé¢. Ustugi dla rolnictwa i lesnictwa
w 1965 r. wzrosng o 70% (obejma 175000 ha pol i 40000 ha lasow).
W gre wchodzg i inne rodzaje ustug, np. dla gospodarki morskiej
i stoczniowej zapotrzebowanie wynosi 1000 godz. lotu. Plan br.
przewiduje 7000 godzin lotow ustugowych. Ustugi lotnicze dla rol-
nictwa kalkulujg sie o 27% taniej niz traktorowe. LZUG wspoOlnie
z WSK Okecie opracowal wstepny, diugofalowy plan studiow
i prob.

B Zarzad Ruchu Lotniczego i Lotnisk Komunikacyjnych uruchomit
w Rzeszowie Osrodek Szkolenia Kontrolerow Ruchu Lotniczego.
Jest to pierwsza tego typu placowka w Krajach socjalistycznych.
Osrodek szkoli¢ bedzie na 2,5-miesiecznych kursach kontrolerow
ruchu lotniczego w zakresie kontroli obszaru, kontroli zblizenia
i kontroli lotniska., OSrodek dysponuje nowoczesnym Wwyposaze-
niem i urzgdzeniami symulujgcymi. Przez pierwszy turnus szkole-
nia przeszio 15 pracownikow kontroli ruchu z naszych portow
lotniczych.

NOTATKI

m Ary Szternfeld, uczony polskiego pochodzenia, ukonczy! 60 lat.
W zwiazku z jubileuszem uczony ten, ktéory przed 33 laty dokonat
obliczen orbit sztucznych satelitow — otrzymal w Moskwie tytut
doktora honoris causa nauk technicznych. Jak wiadomo, Szternfeld
jest juz doktorem h. c. uniwersytetu w Nancy, ktory ukonczyt

w 1928 r.

m Przed 22 laty Polak F. N, Piasecki dokonait proby wzlotu
jednoosobowym ,,helikopterem’”, ktory sam zbudowal. Obecnie
firma ,,Piasecki Aircraft Corporation” w Filadelfii produkuje
wieloosobowe smigiowce, poduszkowce i samochody.

m Pilotka radziecka pobitla Swiatowy rekord wysokosci bedacy
w posiadaniu amerykanki J. Cochran (17091 m). Wzniosta si¢ ona

mianowicie na 24 300 m na szkolnym odrzutowcu ,,J.33”,
m W Budapeszcie odby!l si¢ pokaz samolotu w1elocelowego PZL 104

,,Wilga’’. Samolot wzbudzil duze zainteresowanie wsréd fachowcow
wegierskich.

m Smiglowce radzieckie znow staly sie przedmiotem uwagi spe-
cjalistow.

A Smiglowiec Mi-10 pobit rekordy miedzynarodowe osiggajac
wysokos¢ 7134 m z obcigzeniem 5175 kG oraz wysoko$¢ 2800 m
z tadunkiem 25105 kG.

A Grupa $miglowcow Mi-6, Mi-8 ! Mi-10 dokonata przelotu do
Paryza. W drodze na Miedzynarodowy Salon Lotniczy S$migtowce
zatrzymaly sie na Okeciu, gdzie odbyl sie pokaz dla przedstawi-
cieli wiadz oraz fachowcéw wojskowych i cywilnych.
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m W wyczynowej Szkole Szybowcowej Lisie Katy odbyl sie
kurs mechanikow wyciggarkowych i sc1agark0wych zorganizowany
przez ZG APRL. Kurs ukonczyio 17 osOb otrzymujac licencjg¢ me-
chanika obstugi naziemnej II klasy.

m W Centrum Szybowcowym w Lesznie odbyly sig egzaminy kon-
trolne dla zawodowych instruktorow szkoét i aeroklubow. Komisja
przeegzaminowata w 3 turnusach 49 osOb z zakresu 16 przedmio-
tow teoretycznych oraz praktycznie w lotach na samolotach i szy-
bowcach bez widocznosci ziemi.

m Spadochroniarze Aeroklubu Gdanskiego uzyskuja rekordy kra-

Jowe na celnos¢ lagdowania z 2000 m z opoznionym otwarciem
spadocnronu: indywidualny (3 m) i grupowy (trzy kobiety —
9,4 m). I znow inaywidualny (znanej zawodniczki — A. Chmielar-
czyk) z 1000 m — z wynikiem 2485 m,

m Aeroklub Lubelski zorganizowat w domu kultury FSC w Lub-
nnie wystawe sprzetu lotniczego. Wystawa cieszyla sig duzg po-
pularnoscig wsrod miodziezy.

m W sSwidniku zawigzal sig oddzial Klubu Seniorow Lotnictwa
Araa. Iva pierwsze zepranle przybyto 12 kandydatow na czionkow.
uvtnewiono statut K. S. i ustatonou program dzlatalnosci ovddziatu.

m W lInspekloracie lLon:ictwa odpbylo sie kole)ne posiedzenie rLot-
11Czej nownisji historyczne), na ktorej omowionou prace pik. A. Ku-
rowskiego pt. ,,wyszkolenie w lotnictwie polskini okresu migdzy-
wojennego’’.

m 4 miuiony kilometrow przeleciat kapitan PLL , Lot R. Dab-
1uwskl. Jest on pierwszym pilotem przedsigbiorsiwa obchodzgcym
taki jubiteusz. Kapitan ma 45 lat i wylatat ogodtem 1d& lys. godzin.
B Z OKay)i tnia ‘Iransportowca jedenastu pracowmkow Lotu
zwuslaio oaznaczonych wysoximi orderami panstwowyini.

m W Liezgcym roku nastgpil bardzo powazny wzrost przewozow
. Gdanska ao Wwarszawy, Wroctawia i Krakowa. W marcu prze-
wieziono okolo 30 tys. kG, tj. % tonazu przewozow 1963 r. na tych
liniach.

m PLL ,,Lot” uruchomily potgczenie Warszawa — Koszalin. Prze-
1ot samolotem Ii-i4 trwa 110 minut, koszt biletu — 238 zi.

m hakietnictwo meteorologiczne i sie¢ sondazy systematycznych

wue)u)e coraz wigksze obszary naszego globu. Uzycie rakiet me-

teorologicznych badawczych ma miejsce w ramach programow
naukowych, ustalonycn albo przez narodowe instytucje naukowe
roznych krajow, albo przez organizacje miedzynarodowe. Inicjato-
rami programow miedzynarodowycn sg: Swiatowa Organizacja
Meteorologiczna (WMO), Miedzynarodowa Wspoipraca Geofizyczna
oraz GOSrAR (Komitet do Badan Przestrzeni Kosmicznej). Mozemy
zanotowa¢ powazne osiggnigcia w tej dziedzinie i w naszym kraju.
Po 3 latach studiow i przygotowan zostata w rejonie Ustki wystrze-
lona rakieta meteorologiczna pn. ,,Meteor”. Tworcami rakiety sa
pracownicy Instytutu Lotnictwa. Rakieta jest dwustopniowa, o dtu-
gosci 2,5 1 i cigzarze 32 kG. ,,Meteor’ osiggnal 37 km i wyrzucil
pot kG szklanych igietek (tzw. dipoli), sluzacych do radarowych
pomiarow predkosci i kierunku wiatru. Silnik rakiety pracuje na
paliwie statym. Panstwowy Instytut Hydrologiczno-Meteorologiczny
planuje wprowadzenie statych sondazy wyzszych warstw atmo-
siery przy pomocy rakiety ,,Meteor”, wystrzeliwanej co 2—3 mie-
sigce. W zachodniej i Srodkowej Europie dziata dotad zaledwie
jedna stacja meteorologiczna, strzelajgca rakiety regularnie — to
baza na Hebrydach w Anglii, Obecnie do akcji wchodzi druga
stacja — polska. Warto doda¢, ze w USA koszt rakiet meteorolo-
gicznych badawczych wynosi 8—35 tys. dolarow, zas rakiet do
systematycznego sondazu — 600 do 1200 dol.

m W Krakowie odbyta sie konferencja naukowa poswiecona wy-
Korzystaniu obserwacji sztucznych satelitow. Konferencje zorga-
nizowaty Komitety PAN: Miedzynarodowej Wspolpracy Geofizycz-
nej i Badan Przestrzeni Kosmicznej. Udziat w konferencji wzigio
115 uczestnikow, w tym wielu uczonych specjalistow 2z dziedziny
fizyki, astronomii, astrofizyki, geodezji, techniki oraz meteorologii.
Obrady toczyly sie na 4 sesjach poswieconych sluzbie obserwacyj-
nej, triangulacji satelitarnej, zagadnieniom geofizycznym oraz me-
chanice i geodezji dynamicznej.

ZE SWIATA

A Smiglowiec W2 w wersji rolniczej rozpyla 74 tony nawozow
sztucznych w przeciggu 10 godzin na areal 400 ha ozimin. Sta-
tystyka wykazala, ze praca Smiglowca umozliwia zwiekszenie plo-
now o 15—18%, podczas gdy zastosowanie samolotu daje tylko ich
wzrost o 8—10%,

m W biez. roku oddane zostang do uzytku w Sztokholmie dwa
tunele na predko$¢ M =4 (do badania samolotéw) oraz M =17
(do badania pociskow kierowanych).

m Oto rozwdj sSwiatowych potgczen lotniczych w ostatnich mie-
sigcach.

A 1118 zainaugurowal regularne potgczenie lotnicze miedzy Mo-
skwg i Brazzaville. Przelot z lgdowaniem jedynie w Kairze i Char-
tumie trwa 13 godzin.

A Damaszek otrzymal dwa nowe lotnicze polgczenia z Europa:
wegierska linia z Budapesztu via Nikozja i buigarskg — z Sofii
przez Ateny. Pierwsza bedzie przediuzona — poprzez Indie — do
Dzakarty.

A | Aeroftot” otworzy! nowg linie Moskwa — Belgrad, czas prze-
lotu 2 godz. 50 minut.

A Z mysla o turystach — w wielkiej liczbie przybywajacych
do Jugostawii — towarzystwo ,,BEA’” potaczylo w letnim sezonie
Londyn z Dubrownikiem. Stad do Zagrzebia (znanego z targow
i komfortowych hoteli) jest godzina lotu.

A Zachodnioniemiecka ,,Lufthansa’” uruchamia linie komunikacji
powietrznej Frankfurt n. M — Nowy Jork.
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