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Mgr inz. JAN PACZOSKI

Dnia 18 grudnia zmarl
nagle, przezywszy 48 lat,
megr inz. Jan Paczoski, diu-
geletni naczelny redaktor
czasopisma TECHNIKA
LOTNICZA, organizator i
wielokrotny przewodniczg-
cy Sekceji Lotniczej Stowa-
rzyszenia Inzynierow Me-
chanik6w Polskich, diugo-
letni pracownik naukowy
Instytutu Lotnictwa.

Po ukonczeniu Gimnaz-
jum im. Tadeusza Czackie-
go rozpoczagl w 1935 roku
studia na Wydziale Mecha-
nicznym Politechniki Warszawskiej. Studia te, przer-
wane przez wojne, ukonczyl! w grudniu 1946.

Podczas okupacji hitlerowskiej zastuguje na pod-
kreSlenie Jego dzialalno$¢é w konspiracji dla lotnictwa
polskiego. Instrukcje sprzetu latajgcego, tlumaczone
przez Niego z material6w niemieckich, wykorzysty-
wano na tajnych kursach dla mechanikoéw lotniczych.

Od 1948 roku mgr inz. Jan Paczoski byt redakto-
rem czasopisma ,,TECHNIKA LOTNICZA”. Od pierw-
szego numeru, po wznowieniu dziatalno$ci pisma we
wrze$niu 1948 r., wszystkie prace zwigzane z reda-
gowaniem kazdego zeszytu kwartalnika spoczywaty
na barkach mgra inz. J. Paczoskiego. Po przejeciu
wydawania ,,Techniki Lotniczej” przez Naczelng
Organizacje Techniczng od 1 stycznia 1950 r. mgr inz.
J. Paczoski stangl na czele zespolu redakcyjnego jako
nieetatowy Naczelny Redaktor. Dzieki Jego wysitkom
i inicjatywie juz od 1 stycznia 1952 r. czasopismo
zaczelo ukazywaé sie jako dwumiesiecznik. Pismo
uzyskalo wkroétce pochlebng opinie i odpowiednie
uznanie nie tylko w kraju, ale i za granics.

Przeglagdajac obecnie, po latach, artykuly wstepne
piéra mgra inz. J. Paczoskiego dotyczace zagadnien
polityki przemyvstu lotniczego, jego specyfiki, proble-
moéw  lotnictwa gospodarczego i sportowego mozna

stwierdzié, ze mys$li w nich zawarte jeszcze i teraz
nie stracily na aktualno$ci.

W roku 1965 zostal przewodniczacym Rady Progra-
mowej ,,Techniki Lotniczej”.

Mgr inz. Jan Paczoski byl dzialaczem Sekcji Lot-
niczej SIMP. Jako czlonek zarzgdu pracowal od chwili
wskrzeszenia Zwigzku Polskich Inzynieréw Lotniczych
jako Sekcji Lotniczej SIMP w maju 1947 r., przez
kilka kadencji do lutego 1950 r. oraz w ostatnich
latach — 3jako przewodniczgcy Sekceji. Mial szerokie
plany ozywienia dzialalno$ci sekeji, ale nie dane Mu
bylo ich zrealizowac.

Wymienione prace mgra inz. J. Paczoskiego sta-
nowig tylko cze$é Jego dzialalnoSci. Czes$é, na ktérg
posSwiecal czas przeznaczony na wypoczynek.

Gléowny nurt Jego dzialalno$ci, od pazdziernika
1945 r. az do dnia Smierci, 1gczy sie z Instytutem Lot-
nictwa, gdzie byl Kkierownikiem Zakladu Podwozi
w OS$rodku Osprzetu, a od 1 kwietnia 1964 r. powo-
lany zostal na stanowisko samodzielnego pracownika
naukowo-badawczego. W Instytucie po$wiecil sie cal-
kowicie zagadnieniom podwozi samolotowych i stal
sie wybitnym znawcg problemoéw amortyzacji, ogu-
mienia i hamulcéow lotniczych. Opracowat metodyke
badan podwozi i na skonstruowanym do tego celu
mlocie przeprowadzil badania podwozi wszystkich
skonstruowanych w Polsce samolotéw. Opracowatl
metodyke dynamicznych badan ogumienia i na wy-
konanych do tego celu urzgdzeniach przeprowadzil
badania kilkudziesieciu rodzajow ogumienia. Zajmo-
wal sie amortyzatorami cieczowymi, tak ze w wy-
niku Jego twoérczego wkladu uzyskano w projektowa-
nych w kraju rozwigzaniach dobre wyniki. Pozostawitl
bardzo liczne sprawozdania z tych prac i opracowa-
nia samodzielne, ktére stanowig trwaly dorobek pol-
skiej techniki lotniczej. Badania prowadzone przez
Niego i ich wyniki bylv wykorzystywane nie tylko
dla lotnictwa, lecz sg wdrazane przez przemysty opon
samochodowych i taboru kolejowego.

Mgr inz. JAN PACZOSKI byl odznaczony Srebr-
nym Krzyzem Zastugi i Medalem Dziesieciolecia.
Dobrze zastuzyl sie Polskiemu Lotnictwu. Cze$é Jego
pamieci!
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Metoda obliczenia statecznoéci dynamicznej szybowcow
oraz obcigzenia usterzenia wysokosci podczas brutainego sterowania
z uwzglednieniem elastycznosci skrzydta

W pracy niniejszej podano metode obliczen stateczno$ci dynamicznej szybowca
oraz obcigzenia jego usterzenia wysokosci podczas brutalnego sterowania z uwzgled-

nieniem odksztatcalnosci skrzydtia.

Wprowadzenie odksztalcalno$ci skrzydla opiera sie
na zalozeniu pélsztywnego skrzydia, to znaczy przy-
jeciu, ze moze ono odksztalcaé¢ sie wedlug skonczonej
ilo$ci stopni swobody. Jako postacie odksztatcen od-
powiadajgce poszczegbélnym stopniom swobody przyj-
muje sie postacie witasne.

Zrédlem znajomo$ci postaci i czestoSei wilasnych
sg proby rezonansowe.

Przyjecie do obliczen normalnych postaci wtasnych
ma te zalete, ze unika sie w réwnaniach sprzezenia
bezwladnoSciowego i sztywnosSciowego.

Uwzglednienie elastycznosci skrzydia daje nam
dodatkowe réwnania ruchu dla kazdego stopnia swo-
body po jednym oraz do réwnan ruchu szybowca
sztywnego dodaja sie czlony pochodzgce od sprzeze-
nia aerodynamicznego z tymi dodatkowymi stopniami
swobody.

Wprowadzajgc odksztalcalno$§é skrzydet uwzgled-
niono tylko jego zginanie. Jest to uproszczenie, ktére
mozna przyjgé ze wzgledu na duzg sztywno$é skrzy-
det szybowcéw na skrecanie (z préb rezonansowych
wynika, ze I skretna postaé skrzydla wystepuje na
czestoSci ~ 20 Hz, podczas gdy I gigtna na cze-
stoSci ~ 3 Hz).

W pracy niniejszej przeprowadzono szczegélowe
obliczenia statecznosci dynamiczne]j podiuznej
z uwzglednieniem odksztalcalnosci skrzydia szybow-
ca ,Bocian” dla zakresu predkosci od 100 km/godz.
do 280 km/godz. dla dwéch skrajnych potozen Srod-
kéw ciezkosci: przedniego w 25% C i tylnego w
38,20/p C.

Odksztalcenie skrzydla przyjeto jako I postaé gietng
skrzydla, ktore wedlug wynikéw préb rezonansowych
wystepuje na czestosSci 3,3 Hz.

Obliczenie obcigzen szybowca ,Bocian” podczas
brutalnego sterowania przeprowadzono dla predkosci
v =180 km/godz., dla dwéch wariantéw wychylania

steru wysokos$ci: nagtego Afx = —0,27rd i sinusoidal-
nego Afn = —0,2 sin wt uwzgledniajgc odksztalcenie
skrzydta.

Zagadnienia powyZsze rozwigzano przyjmujgc na-
stepujgce uproszczenia:

1) predko$¢ u w kierunku osi podluznej zwigzanej
z szybowcem nie ulega zmianie,

2) kat toru 6, przed zakléceniem jest maty,

3) oplyw ma charakter ustalony (tzn. wielkosci
wspollezynnikow sit aerodynamicznych zalezg jedynie
od chwilowego kata natarcia),

4) silty na usterzeniu nie wchodza w réwnanie sit,

5) odksztalcenie skrzydla uwzgledniono tylko jako
jego zginanie przyjmujgc, ze na skrecanie jest ono
sztywne (do. obliczen przyjmuje sie jako odksztalce-
nie I postaé¢ gietng skrzydtia).

Przyjmujgc uklad prawoskretny (rys. 1) i oznacze-
nie wg ,,Mechaniki lotu” prof. W. Fiszdona (lit. 1)
oraz wychodzac z ogélnych réwnan ruchu na sity
i momenty dla ukladu osi zwigzanych z samolotem
wyprowadza sie nastepujgce zaleznosci na site wzdtuz

1. Przyjete oznaczenia i kierunki poszczegdlnych wielkosci

1



osi Z i moment pochylajacy M wzgledem osi y dla
szybowca sztywnego:

YA m({u—Ulq)=Zu-u+wa+Zq~q—
—mgsin 0, EM; Iyy- @ = My -u + Myw + (1]
+ Mg q+ Myw+ Mo

Rownania te sg wazne dla ruchu samolotu obejmu-
jacego tylko mate zaklécenia lotu ustalonego.

Wielko$ci Zy...2Zg...My... My sg to pochodne sil
i momentow aerodynamicznych wzgledem predkosci
liniowych, katowych i przyspieszen:

M, — moment pochodzacy od wychylenia steru
wysokosci,
u, w — zmiany predkosci liniowych wskutek zaklo-
cenia,
q — zmiana predkosci kagtowej wskutek zaklo-
cenia,

& — zmiana kata toru lotu wskutek zaklécenia.

Wskutek odksztatcalno$ci skrzydia do réwnan [1]
dojdg sily i momenty aerodynamiczne pochodzace
od zginania skrzydia.

Oznaczono je przez (Z)et i (M)e, a szczegbélowo zo-
stang okreSlone dalej. Rownania bedg wiec mialy
postaé:

m@~+z—U,Q) =Zyu + Zyw + Zq-q +
— mg sin Q9 Oy + Z(elastyczne)

. [2]
Mu + M w + M w +

Iyyq=

+ My - q+ Mo + Melastyczne)
Poniewaz ©O; i ¢ sa male, z zalozenia wiec czlon
mg sin 9 ©;, mozemy pomingé¢ jako malg II rzedu

Zq jest réwniez mate.

Z,=0 }poniewaz przyjeto, ze predko$¢ U w kie-
runku osi x nie zmienia sie
Uwzgledniajgc to oraz wprowadzajgc oznaczenia:

w
a = — réwnanie [2] mozna napisac:
v
da
m(V '—'—Vq) =Z, 0+ 2D)a
dt
Iyq=M_,-a+ M, a+ Mg q+ Mo+ (M

[3]

Wprowadzenie dodatkowego stopnia swobody (zgi-
nanie skrzydla) da dodatkowe réwnanie ruchu. Jest
to rownanie Lagrange’a zastosowane do skrzydla
poruszajgcego sie ruchem harmonicznym ze stalg
amplituda.

Ogélna postaé¢ réwnania Lagrange’a jest naste-
pujaca:

d 0T v

T
dt qu aqj
gdzie:

T — energia kinetyczna uktladu,

Ve — energia potencjalna ukladu,

F; — sita uogdlniona odpowiadajgca uogdlnionej
wspéirzednej gqj.

Ugiecie drgajacego skrzydila w kazdym jego prze-
kroju na skutek skonczonej jego sztywno$ci okresla-

my jako:

2y, =D WL [4]
Afim
-0

~05
P e i o2

-05 10

10

2. Zginanie skrzydia wzdiuz rozpietosci wg I postaci gietne]

2

gdzie: @ (y) — postaé wtlasna ugiecia skrzydla przy-
jeta na podstawie préb rezonansowych.

Dla przykladu na rys. 2 podano I postaé gietng
skrzydta.

Dla y = b/2 przyjmuje sie wielko$¢ &, (y)=1

{(t) = a cos wt niewiadoma, ktorg otrzyma sie w wy-
niku rozwigzania uktadu réwnan.

Jezeli skrzydlo obcigzone jest aerodynamiczng sitg
wymuszajaca F, (y,t) i uwzgledniono tylko jego zgi-
nanie, to réownania Lagrange’a bedg mialy nastepu-
jacg postaé (lit. 2):

oo 1 oo l
Slemway] &0+ 3 [[ @2m @ ay] od g 0=
1 o 1 o

l
[ Faty,t) ®; dy [5]
o

gdzie: m (y) — masa na jednostke dlugoS$ci.

Wprowadzajac oznaczenia:

i
[ &m @ dy=wm;

o

l
[ F.(,t) ;dy = E;
o

gdzie:

M; — masa uogéblniona j-tej postaci,
E; — sila uogoélniona j-tej postaci,
w; —— czesto§é drgan odpowiadajgca j-tej postaci,

réwnanie [5] przyjmie postac:
- 2 —
MJ.;, (t) +Mjwj§j(t)—EJ. [6]

W danym przypadku uwzgledniono tylko I postaé
gietng skrzydla, czyli @, (y) i odpowiadajacy jej cze-
sto§¢ w, oraz M; i F,

My & () + M0l () = E; [7]

W ten spos6b otrzymujemy 3 rownania (rownanie
sit wzdluz osi Z, réwnanie momentéw pochylajacych
i rownanie Lagrange’a wymuszonych drgan skrzydia)
i trzy niewiadome: «(t), q (¢), ¢ (t), ktére z nich wy-
licza sie.

Cbliczenie wyrazen Ze i Mer

(Z) elastyczne jest to sita aerodynamiczna wyste-
pujaca na skutek zginania skrzydla wg I postaci
gietnej.

W kazdym przekroju skrzydta przyrost kata natar-
cia pochodzgcy od zginania jest

2 _ sl

Ader = ; v gdyz 2=, (¥) ¢ (D)

Przyrost sily aerodynamicznej Z,; w kazdym prze-
kroju wyraza sie nastepujgco:

ov?c (y) dy a Aae

1
@Dt = Z o W) (Aada =

i calkowity przyrost sily na skutek zginania jest:

bl2 b2
Za=2 [ Z @) daa= [— ova [ ) b, () dy] 40
o o
W roéownaniu momentéw dochodzi wyrazenie Me.
Jest to moment aerodynamiczny wystepujacy wsku-
tek zginania skrzydla. Ogélnie wyraza sie on naste-
pujaco:

Czlon M; el-(/]oi)a pomijamy, gdyz zaklada sie, ze

a
ugiecie skrzydla nie wplywa na kat odchylenia strug
na usterzeniu poziomym.



Obliczajgc analogicznie jak Ze; otrzymujemy:

1 . dc,,
Me(y) = Mo (Y) doer = 3 ovic-acy)dy | — .
cz skrzydla

LW

(dc,, :
v 2 chacfy) (I)skrz Q’)(y)é'(t)=M§~§'

4

b2
Mel = 2.’” M('L(y) Aael =
o

| dels b2 _ .
_— 2 ]
et { d ) [ ewd (y)dy]s“(t)

Cz skrz o
[9]

Wstawiajgc otrzymane wyrazenie do réwnan [3] otrzy-
muje sie:
) b/2 .
mvgla—q) =Z,- a—l(ﬂ)a jc(y)(l”,(y)rly I S ()
o

I,q=M,a+ Mea+ My-q -+ M, + [10]
de,, bl2 .

+ | ova —) J C‘-’(y)cf)l(y)dy] ()
d z [skrz o

Sitg wymuszajacg F (2,t) wystepujacg w réwnaniu [5]
jest sila aerodynamiczna, ktéra wyraza sie nastepu-
jaco:

1 1
F(zt)= ? oSva(a + Aael) = 2* oSviaa —

1 :
= -2—QSva D, (y) &(1) [11]

Po wstawieniu do [5] dodatkowe réwnanie ruchu
przybiera takg postac:

b2 b2
[ 2} wymady| ¢ + [0} [ S2wym@ay] ¢o =
(o] (o]
il b/2
= [? gv~a{ C(y)él(y)dy] a—

1 b/’Z . [
—[? ova | C(y)dff(y)dy]s“(t) [12]

o

Otrzymujemy wiec nastepujgcy uktad réwnan do roz-
wigzania:
mv, ([a—q)=2Z,-a+ Z; : (i

I My o+ My ot Mga+ M -fy-Mg-§

yy q -
b2 . b/2

[[ 22 wmway| {1 + [« [ 2wymwdy|¢ (1) =
o o [13]

1 bj2
- [2 ovla f C(y)d’l(y)dy] et
o

1 bf2 X
+ ['; ova ! c (y) &2 (y)dy] 40

Wystepujgce tu pochodne sit i momentéw aerodyna-
micznych wyrazaja sie nastepujgco (lit. 1)
1

= — — 2
Z, 5 osvia

1 dc,, .
M =?gsv2ca —— | catego samolotu,/gdme

“ dc,
de)| - @ l—ﬁ
e
_ 1 < de
M, = e oSyl E
1
Mg, = ' oSy V0,

M, = MﬂH-ﬂH gdzie: M

1
P —? oV2suly - a,

Pochodne sit i momentéw elastycznych Z i M obli-
czone poprzednio s3g:
bj2

Z;=gva [ cw)d,(y)dy
o

dc,, ) b/2

[ 2@, w)dy

Mé= ova (
skrzyd. o

dc,

Podstawiajgc wartosci pochodnych do [13] i porzad-
kujgc rownania wg stopnia niewiadomych oraz wpro-
wadzajgc stalte k;, l;, pi na wartosci stalych wspoéi-
czynnikéw uklad 3 réwnan roézniczkowych liniowych
o stalych wspéiczynnikach:

k1é+kza+k4q+ko§:0 l
Lha + La +Lg+ Lo + 18 =1 [14]
. pea + p3d + il + pr$=0 ]
gdzie:
k,=mVo
1
- 2 _
ke = - @SaVi=—2,
k;,=—k,=-mVo
b2
ks = cav | c()P,(y)dy = Z;
o
_1 2 de _ .
L, = > VS0, oy = — M,
1 de
l,= — - oSvia. ( m) =—M,
2 ’ dcz calego samolotu
3 = Iyy = Miyy?
L= -2— gvSHlf_Ial = — Mq
b/2 dc,,
l;=[—ova 2P, (y)dy] | —— = —M;
Lo dcz skrzydla
1
l8 = — ’2’ QUQSUL}](IZA/)’” = M{’)H.. AﬂH
1 b2
py=— ev'a Of c(y)P,(y)dy
bi2
ps= | m, @2 (y)dy
o

b/2
= eva [ c(u) o (v) dy
o

b/2
pi=w} [ m, & (y)dy
o

Rozwigzanie tego ukladu réwnan skilada sie z roz-
wigzania ogdélnego réwnania uproszczonego i rozwig-
zania szczegdlnego.

Rozwigzanie szczegdlne zalezy od wyrazu lz, czyli
w tym przypadku od funkcji przyjetej na wychylenie
steru wysokosci.

Aby znalezé rozwigzanie ogélne réwnania uprosz-
czonego, zaklada sie rozwigzanie w postaci:

(= Cent

Wstawiajac te wartosci do uktadu réwnan [14] otrzy-
mujemy rownanie charakterystyczne 4 stopnia ze
wzgledu na l'g

a=a’elt, q = q’eit,

A+ B3+ Cil2+ DAL+ E=0,

ktoérego rozwigzanie daje nam 4 wielko$ci na 4 :4,,
As, A3, A,. Wielko$ci 4; okre$lajg charakter ruchu samo-
lotu i jego statecznos$c.

W celu obliczenia obcigzenia usterzenia wysoko$ci
podczas brutalnego sterowania, nalezy znalezé row-
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niez rozwigzanie szczegélne (ay, qu, o) i rozwigzanie
pelne bedzie mialo postaé:

a = ale;"t == aze;”t + e*st + oy et + a,
q =gt + gett + et + gt + g [15]

¢=geht + Gttt 4 et + Gt 4 g

State ai, qi, {i wyznacza sie z nastepujgcych warun-
kéw poczatkowych dla t=0, a=0, «=0, g=0, {=0
oraz z réwnan jednorodnych ukladu [14]. Zaznaczy¢
nalezy, ze ilo§¢ pracy rachunkowej przy obliczaniu
statych i, qi, ;i jest niewspdlmiernie duza w porow-
naniu z obliczeniem samych wielko$ci 4, gdyz trzeba
tu rozwigza¢ 12 réwnan z 12 niewiadomymi dla kaz-
dej wielkoS$ci ly, czyli dla kazdej zalozonej wielkoS$ci
Afu. Zagadnienie to nadaje sie do zaprogramowania
na maszyny elektroniczne.

Majgc obliczone wielkoS$ci a(t), @)t) i {(t) (w danym
przypadku sg to przyrosty tych wielko$ci, trzeba je
rozumieé¢ jako Aa, /Aq, A{), wyrazamy przyrost wspéi-
czynnika przecigzenia szybowca jako:

2
bn=—gF=—g— 5q ¢ [16]

i sile aerodynamiczng na usterzeniu poziomym:

—_ 2
AP ) oSviae oSva

1 1
AP, = 3 oSuVu? ACzy =, oSuvn? [adan + ay 4ful
d

d
g T

Uy .
gdzie: Aau=Aa—a & v da

v

Ponadto wskutek istnienia predkosci kgtowej q istnie-
je przyrost kagta natarcia na usterzeniu poziomym

ql
réwny: Aauq=7H, a wiec catkowity przyrost kata
natarcia na usterzeniu jest réowny:
de de 1l . qly
4% calic; =“(1 —d—u) e v “ T
wiec
1 J de de 1y .
APy = g o SuV? e (et =5 ]+ g & et
ly
+—-qf +adfs [17]

Dla poréwnania podano uktad réwnan rézniczko-
wych liniowych dla szybowca sztywnego, dla rozwa-
zanego uproszczonego przypadku:

} (18]

ko + kya 4+ kyq=10
La + La + Lg + lL,g=1
i wielkoSci:
a = a,eht + ayett + a
q = qieht + geekt + qq

Ze wzoru [17] widag¢, ze sita APZH na usterzeniu za-
lezy od zmiany kgta natarcia szybowca (a, d, Q) oraz
od funkcji przyjetej na_wychyleni»e steru wysokoSci.

Poniewaz skltadniki z « i ¢ sg duzo mniejsze niz z a,
mozemy powiedzie¢ w przyblizeniu, ze APZH sktada
sie z czeSci proporcjonalnej do a« i do kata wychyle-
nia steru A#5.

Wplyw przyjecia réznych funkcji na A4Sz dla szy-
bowcédw sztywnych zostal dokladnie przeanalizowany
(lit. 3).

My zajmiemy sig¢ réznicami wynikajgcymi z przy-
jecia elastycznego skrzydia w przypadku szybowca
,»,Bocian”.

Przyktad liczbowy

Obliczenia statecznos$ci przeprowadzono dla szybow-
ca dwumiejscowego ,,Bocian” dla dwoéch skrajnych
potozen S$rodka ciezko$ci: przedniego Xs.c.=25% ¢
i tylnego Xs.. =38,2 c,

4

dla zakresu predkos$ci od 100 km/godz do 280 km/godz,
dla szybowca sztywnego i z uwzglednieniem elastycz-
no$ci skrzydta.

Dane szyboweca:

Q =453 kG S =20 m?
Qraar = 280 kG Su=18 m?
strzyd}a =86,5 kG ln=412 m?

Cacroayn. = 1,23 m, i,? = 2,86 m?

dc,
£=——=5l5

dc
zH
a,=— = 3,61
doyy
dc,y dc,y day
a; = =5 =27
dfy daH dfy
Srodek ciezkosci Sroclek ciezkosci
przedni tylny
deg,
= catego —0,168 —8,035
dcz [ szyhowca
dey,
0 0,6798
de [skrzydia

dane z préb rezonansowych.

Podstawowa posta¢ gietna drgan skrzydia wyste-
puje na czestoSci 3,3 Hz (w = 20,7 rd/sek) i charakter
jej przebiegu pokazano na rys. 2. Majac powyzsze da-
ne dobrano funkcje na podstawowg postaé¢ gietng
skrzydta, ktéra wyraza sie nastepujgco:

@, () = 0,8755 7»* + 0,1621 %% — 0,0376.

Dokladny rozkiad masy skrzydia wzdiuz rozpietosci
uzyskano przez pociecie skrzydia szybowca na 11 cze-

40
m
KGsek”
m
30
20}
W
| e
’_"' - 1 L " 1 1
0 02 o4 06 a8 - y/%

3. Rozktad masy wzdtuz rozpietosei skrzydta szybowca
,,Bocian”’

§ci wzdluz rozpietosSci i zwazenie ich — wyniki po-
miaréw przedstawiono na rys. 3.

Wplyw elastyczno$ci skrzydia na stateczno$é

Chcac uzyskaé dane iloSciowe dotyczace stateczno-
§ci rozwigzano ukltad réwnan [14] dla skrzydla elas-
tycznego i [18] dla skrzydia sztywnego dla calego sze-
regu predkosci.

Wielko$ci 4; uzyskane z tych obliczen przedstawio-
no na rys. 4.



W wielko$ciach 1; ={; * inl oznacza tlumienie ru-
chu, a # czesto§é ruchu w rd/sek.

Na podstawie wynikéw umieszczonych w tablicy
na rys. 4 wykonano wykres (rys. 5) tlumienia i cze-
stosci ruchu w funkcji predkosci lotu, ilustrujacy sta-
tecznosé dynamiczng szyboweca sztywnego i z uwzgled-
nieniem elastyczno$ci skrzydia.

predkosci, natomiast czesto§é¢é ruchu maleje od czesto-
$ci 3,3 Hz dla V=0 do 1,7 Hz dla predko$ci maksy-
malnej dla Bociana, tzn. dla V = 280 km/godz.

- Wplyw elastycznosSci skrzydta na obcigzenie szybow-
ca podczas brutalnego sterowania sterem wysokoSci

Wptyw brutalnego sterowania tkwi we wspdiczyn-

W przypadku szybowca sztywnego otrzymuje sie niku I, w ukladzie réwnan [14] i [18], gdyz ls
Jeden pierwiastek zespolony na A:4,,= {; * in, odpo- = Mgy * 46y
wiadajacy ruchowi harmo- S _
nicznemu, przy tym zaréwno e .
ttumienie ‘Pegg I‘}L,IChl.l, jak i | _Smdek cl@koscl "przedhd — — =
czesto$¢ jego wrzrasta w mia- v
re wzrostu predkosci lotu. Lp.| (km/h) skrzydlo sztywne skrzydto elastyczne
Uwzglednienie elastycznosci —_— — —
skrzydla daje nam 2 pier- 1 | 00 |4, =329+ 2915 A,,= =330+ 28451 By, = —7,35 £ 19,604
wiastki zespolone na 4:1,, = 2| 150 |4,,= —4975 & 4,341 B, = =580 + 2,890 By, ="11575 £ 17,70 4
=& tin, i = ¢, T+ in, 3| 180 |2 ,=—50938 53254 A, = —535+51351i By, = —13,95 £ 17,3254
Sokin 1 Jsa = Co B0 a] 200 |22 =—655+ 5901 2= —sa0 £ 5051 2 = 15,65 & 16,851
Jeden z nich odpowiada ru- 5| 250 |2 = —8.20 £ 7,304 1n = —7,00 + 6,401 1, = —19,67 13,804
chowi oscylacyjnemu o  tlu- 6| 280 |1 = —920% 81151 2= —800+ 6784 7, = —21,90 + 10,65 i
mieniu i czestoSci zblizonej 1.2 ! 1.2 dad
do czeSci szybowca sztywne- ———————————————— —_— R
go, natomiast drugi pierwia- S (I _‘ ——— e .y -
stek przedstawia soba ruch L Srodek ciezkoSei tylny = 000000000000
znacznie szybszy 1 szybciej v
tlumiony, a czestos¢ jego zbli- LP.| (km/h) skrzydlo sztywne skrzydlo elastyczne
zona jest do czesto$ci podsta- - -
wowej gietnej skrzydta. =T = = = )
: . 1| 100 |2, ,=—329+0,3861% B, = =320 £ 0,591 L= T3+ 11104
Ruch pierwszy w miare 2| 150 |20 =—-434; , =56 1, =—336; ,=68 i ,=—12275 & 165751
wzrostu predkosci zachowuje 3| 180 |1 .— —5938+ 1,054 ).: , = —5,60 % 1,095% By, = —13,07 + 17,025 ¢
sie podobnie jak w przypadku el 200 7%= 6355+ 08651 2= —a38; ,= —912 i, , = —14,60 + 5065¢
szybowca sztywnego, ,t;n._ w s | 250 }_1-2 — 820+ 0951 7.1. — —6,75 + 2,091 ;J = —19,92 + 13,775 %
miare wzrostu predkosci jego sil! 230 1.2 ’ L2 _ e o
tlumienie i czesto$¢ rosng, na-
tomiast w przypadku ruchu —— ~ — ——— —
drugiego szybkiego jego ttu- 4. Tablica wynikéw i, w zaleznoSci od predkosci, polozenia Srodkoéw ciezkoSci
mienie ros$nie ze wzrostem i przyjetej sztywnosci skrzydia
W jaki sposob przyjecie réoznych wariantow wych.y—
1 WiHz) lenie steru wysokosci 4fu wplynie na wielko$¢ obcig-
o ' 33 zenia usterzenia wysoko$ci zostalo przeanalizowane
sek "‘\L\: w pracy (lit. 3). W niniejszej pracy zanalizowano je-
<0 N = — dynie roznice, jakie wystepuja przy przyjeciu elas-
\\\:\ tycznosci skrzydta. )
[ A~ Obliczenia przeprowadzono dla szybowca ,,Boman"’
© R = dla v=180 km/h dla dwoch wariantéw wychylen
ooy steru:
12 \ 1) 4By = —0,2— wychylenie nagle,*
) 2) Afu= —0,2sin wt — wychylenie sinusoidalne z czg-
stoscia o = 3,14 rd/sek, co odpowiada okresowi
88— Byt _dy T =20 sek.
‘/w‘:f—_:, Warto§¢ Afny = —0,2 rd wynika z warunku nieprze-
| e Qyet kroczenia n = 4,5.
q S e | Obliczone warto$ci na «, q i { przedstawiajg sie na-
/}/a-{.k ..... o stepujgco:
0 :/w 1) Aﬂu = —0,2rd.
X\ a) dla skrzydia sztywnego:
=1 NG o o = —0,173e-5938 sin (5,325¢ + 41°°56’) 40,1156 | [19]
\ \“b\;\ q= 0,939¢-5938t sin (5,325t — 59°30") + 0,81 |
S~o- — R &
3 \ t-\"*"'j:,‘_ b) dla skrzydla elastycznego:
\ Gt a= —0,232e-5.35t sin (5,135t + 32°45") +- 0,0171e-13,95¢ I
\ “sin (17,325¢ + 34°35") + 0,1156
-2 < q = 3,38 ¢-5,35¢ sin (5,135t + 22°55") — 2,13 e-13,95t - sin [20]
(17,325t + 88°25") + 0,81
\\ = —1,29 e-5:35t sin (5,135t + 21°30°) + 0,734 ¢-13,95t . ‘
-16 N - sin (17,325t + 12°45") — 0,64
\ 9) Afu= —02sint
- N | a) dla skrzydla sztywnego:
; N o= 0,0637 =598t sin (55,325 ¢ + 73°37") +
i
| 0,1125 sin (3,14 ¢t + 32°59")

0 0 80 0 750 200 240 Vkmpfh

5. Wykres zalezno$Sci tlumienia ¢ i czestoSci 5 ruchu funk-
cji predkosci lotu szybowca ,,Bocian”

q = 0,345 e~ %8 tsin (—5,325 ¢t + 27°23) +
+ 0,864 sin (3,14 ¢ — 10°37")

]‘ f21]
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-006 1
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~008— »» Skrzyato sztywne } 2B,=-02sin34f
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-a1 \ Vs
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6. Zalezno&é kata natarcia « od czasu t dla skrzydia sztyw-

nego i elastycznego dla roznych funkcji wychylen steru 48,
szybowca ,,Bocian”

b) dla skrzydia elastycznego:

0 =0,0765¢">3 sin (5135t + 67°20") +
+ 0,00897 e~ 1395t . 5in (17,325t + 35°55") +
+ 0,111 sin (3,14t — 36°30")
q=—1,126 "% sin (5,135t + 57°30") +

+ 1,05 1395t gin (—17,325¢ + 89°45") + | [22]
0,881 sin (3,14 t — 10°10")
£=0,43¢e2% "t 5in (5,135t + 56°) +
40,381 e 1395t L gin (—17,325¢ + 14°30") +
+ 0,616 sin (3,14 t — 47°10)

Aby lepiej uwidoczni¢ wplyw odksztalcalnosci
skrzydta, dla przykladu zrobiono wykresy przyrostu
kata natarcia o= f (t) dla wyzej wymienionych obli-
czonych przypadkéw (rys. 6).

Z wykresu tego wida¢, ze przy naglym wychyleniu
steru wysokos$ci do gory uwzglednienie w oblicze-
niach odksztatcalno$ci skrzydla daje w pierwszej
chwili po wychyleniu ujemny przyrost kata natar-
cia . Jak mozna wytlumaczy¢ to zjawisko? Otoz
skrzydlo odksztalcalne (wg I postaci gietnej) ma
duzo wyzsza czesto$¢ drgan (3,3 Hz) niz czestosé
ruchu szybowca (~ 1,0 Hz). W pierwszej chwili po
wychyleniu steru skrzydio ma predko$é skierowang
do géry, co daje ujemny przyrost kgta natarcia skrzy-
dla pochodzacy od jego ugiecia.

Istotnie wielko$é £ (t) (obliczona wg wzoru 20) dla
okresu czasu réwnego okolo 1/4 okresu drgan wia-
snych skrzydla ma wielko$¢ ujemng. W pierwszych
utamkach sekundy o przyrosScie kagta natarcia de-
cyduje wiec ruch wtlasny skrzydia, a w nastepnej
chwili dopiero ruch szybowca rozpatrywanego jako
cialo sztywne.

W nastepnej fazie ruchu wielko$ci « dla skrzydia
odksztalcalnego sg wyraznie nizsze niz dla sztyw-
nego. |

Poniewaz tlumienie ruchu w obydwu przypadkach
wychylen steru jest duze, wiec po czasie t 1,0 sek
ruch ustala sie i w przypadku wychylenia naglego
dazy do wielkosSci statej, a w przypadku wychylenia
sinusoidalnego do wielko$ci sinusoidalnej o tej samej
czestoSci co czesto§¢ wymuszajgcych drgan steru.

Skrzydio ,,Bociana” w pordéwnaniu z innymi szy-
bowcami takimi, jak ,,Zefir” czy ,,Foka” jest stosun-
kowo sztywne. Wieksze roznice w wielko$ci obciazen
uzyskano by wiec przy obliczaniu statecznosci i obcig-
zen tych ostatnich szybowcow.
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Pomiar odksztalcen metodq elastooptyki w $wietle odbitym

sce, z ktorego mozna wykonaé warstwe

Pomiar odksztalcen w $wietle odbitym jest jedng
z metod doswiadczalnego badania zjawisk zachodzg-
cych w konstrukcji poddanej obcigzeniu. Podstawo-
wym celem zastosowania tej metody jest zrnierzenie
plaskiego stanu odksztalcen bezposrednio w kon-
strukcji, przy nieskonczenie matlej bazie pomiaru.

Ograniczenie mozliwo$ci pomiarowych tylko do
plaskich standéw odksztalcen okresla jednoczesnie
typ konstrukcji najlepiej nadajgcej sie do badan tg
metodg. Sg to przede wszystkim konstrukcje cienko-
Scienne oraz te elementy, ktorych ksztalt i obcigze-
nie pozwalajg na sprowadzenie zagadnien przestrzen-
nych do zadania plaskiego. A wiec metoda nadaje
sie doskonale do badan konstrukcji pltatowcow, w
ktérych konstrukcje poiskorupowe i skorupowe za-
wierajg duzg liczbe zagadnien ptaskich. Roéwniez
wiele problemOw wynikajgcych w konstrukcjach me-
chanizmoéw, w osprzecie i w silnikach pozwala na
potraktowanie ich jako dwuwymiarowych.

Ze wzgledu na wykonywanie pomiaréw odksztalcen
bezposrednio na konstrukeji nie zas na modelu elasto-
optycznym, celowe jest stosowanie tej metody przede
wszystkim do badania zjawisk w zakresie odlzsztalcen
plastycznych, w ktérych to zawodzg inne metody.

Szczegoblnie duze korzysci osigga sie dzieki mozli-
wosciom badania odksztalcen w okolicy spietrzen na-
prezen, a wiec i mozliwosci obserwacji zjawisk zwig-
zanych z wczesnymi okresami zmeczenia materiatu.

Zarowno zasada, jak i sposéb jej realizowania sg
opracowane teoretycznie od kilkudziesieciu lat, ale
dopiero niedawno moglty zosta¢ zastosowane na szer-
szg skale. Istotng przeszkodg w zastosowaniu tej
metody byt brak odpowiednich materiatéw elastoop-
tycznych, ktére spelnialyby wszystkie stawiane im
wymagania. Najwazniejszg sposrod wymaganych wtia-
sno$ci materialu byla liniowo$é¢ charakterystyki
obcigzen w funkcji odksztalcen w zakresie do okotlo
paru procent, co umozliwia dokonywanie pomiarow
w zakresie plastycznym w konstrukcjach metalowych.
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1. Schematy polaryskopow:
A —polaryskop widlasty i B — polaryskop prostokatny,

ZS - zrodlo Swiatta; S — soczewka; F — filtr barwny;
P — polaryzator; A —- analizator; CI, CII — éwieréfalowki;
Z — zwierciadlo; M — model; O —obiektyw; W — warstwa

czuta optycznie

Pomiar ocicsztalcen metoda elastooptyki w Swietle odbitym przeprowadzany jest
poprzez wykonanie obrazu izochrom w warstwie optycznie czulej, naniesionej ma
konkretng konstrukcje. Tqg metoda mozna uzyskaé w badanym obszarze rozktad
odksztalcen mnawet powyzZej granicy plastycznosci. Aparatura pomiarowa jest
. Najlepszym materialem, dostepnym w Pol-
czule optycznie jest Epidian 5, ktory umoz-

wzglednie prosta i tatwa do wykonania

liwia pomiary do odksztalcen okoto 2.

Materiaty, ktore tatwo mozna uzyskaé, pozwalaly na
pomiary zaledwie przy sprezystych odksztalceniach
konstrukeji, ale do tego celu mozna zastosowaé po-
miary na modelach eiastooptycznych w polaryskopie
liniowym, co jest znacznie prostsze i tansze. Dopiero
nowe materiaty elastooptyczne otrzymane w okre-
sie ostatnich kilkunastu lat umozliwily rozwdj pomia-
row w $Swietle odbitym.

Wprowadzenie pomiaréw w $wietle odbitym i uczy-
nienie z nich operatywnej metody badan wymaga
rozwigzania wielu problemoéw natury gidéwnie tech-
nicznej. Strona teoretyczna zjawisk elastooptycznych
i matematycznego opracowania wynikéw jest podob-
na jak przy pomiarach w polaryskopie liniowym.

Artykul niniejszy oparty jest na pracach doswiad-
czalnych przeprowadzanych przez autora. Przytoczo-
ne tu informacje stanowig ogoélne wskazowki budowy
stanowiska badawczego, wykonywania probek i me-
tody pomiarow.

Zasada pomiaru w $wietle odbitym

Zasadg pomiaru jest wykonanie obrazu izochrom
i ewentualnie izoklin. Otrzymane w ten sposoéb liinie
stanowig podstawe do okreslenia pola odksztaicen.
Zasade te realizuje sie przez nanicsienie na po-
wierzchnie konstrukcji warstwy czulej optycznie.
Warstwa ta podlegajac odksztalceniom réwnym od-
ksztalceniom badanej konstrukcji, przy przechodze-
niu przez nig $wiatla, zgodnie ze znanymi prawami
optycznymi daje linie izochrom i izoklin, charakte-
ryzujgce pole odksztalcen.

Budowa aparatury

Schemat polaryskopu

Istniejg dwa schematy przyrzadow uzywanych przy
metodzie Swiatta odbitego: polaryskop widlasty i po-
laryskop prostokatny. W polaryskopie widlastym ze
wzgledu na ukos$ny przebieg promieni obraz jest
znieksztalcony i dlatego uzywany jest do pomiarow
przy malych odksztalceniach. Oprécz tego, koniecz-
no$é osiggniecia jak najmniejszego kata padania pro-
mieni powoduje odsuniecie modelu od soczewki, co
przy skonczonych wymiarach zrodia $wiatla powo-
duje dodatkowe btedy (rys. 1a).

Polaryskop prostokatny (rys. 1b) nie wprowadza
takich niedokladnos$ci. Natomiast znacznym minusem
jest strata ok. 3/4 strumienia $wiatla przy odbiciu
i przechodzeniu przez poéiprzepuszczajgce zwierciadto.

Poniewaz zalozeniem pracy byly pomiary przy du-
zych odksztalceniach, wybrano schemat polaryskopu
prostokatnego.

Opis konstrukeji polaryskopu

Konstrukcja polaryskopu pokazana jest na rys. 2.
W sklad polaryskopu wchodzg nastepujace cze$ci:

1 — zarowka na napiecie 6 V o mocy 50 W (uzy-
wana do rzutnika) zamocowana na wsporniku umoz-
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liwiajgcym regulacje polozenia w Kkierunku x oraz
z w celu ustawienia w ognisku soczewki;

2 — soczewka o $rednicy ~ 13 cm i ogniskowe]
~ 15 cm. Zamocowanie soczewki umozliwia obroét
wzgledem osi y oraz z;

3 — filtr jednobarwny. Zamocowany podobnie jak
soczewka z mozliwos$cig obrotu wzgledem osi y oraz z;

4 — filtr polaryzacyjny wykonany =z heparatytu.

Ze strony zewnetrznej ostona z pleksiglasu o gru-
ko$ci 0,5 mm,; .

5 — oprawka filtru polaryzacyjnego wykonana
z duralu, mocowana za bomocg S$ruby motylkowej;

2. Konstirukcja polaryskopu

6 — plytka c¢wieré¢falowa wykonana z celofanu
wraz z oprawka. Zamocowanie analogiczne do opraw-
ki polaryzatora;

7 — oprawa zespolu polaryzator — ¢wieréfalowka
zamocowana na podstawie 15. Zamocowanie oprawy
pozwala na regulacje polozenia wzgledem osi ¥y
oraz z;

8 — lustro polprzepuszczajgce. Lustro zamocowane
jest obrotowo na trzpieniu lekko odchylonym od osiz.
Zamocowanie trzpienia pozwala na jego obrot wzgle-
dem osi z oraz na regulacje polozenia w kierunku
osi x. W sumie takie zamocowanie pozwala na od-
powiednie polozenie ptaszczyzny lustra wzgledem in-
nych elementow;

9 — zespd6l analizatora. Budowa 1 zamocowanie
analogiczne jak dla zespolu polaryzatora;
10 — aparat fotograficzny. Aparat zamocowany jest

na trzpieniu wkreconym w pierScien dystansowy
i1 zabezpieczony przeciwnakretkg. Trzpien ustawiony
analogicznie jak trzpien lustra umozliwia regulacje
ustawienia aparatu w plaszczyznie poziomej i piono-
wej;

11 — ostona zaréwki wykonana z czarnego karto-
nu. Oslona jest dwudzielna, w celu umozliwienia wy-
miany zaréwki bez demontowania podstawy zarowki.
Nieruchoma cze$é ostony umocowana jest za pomocg
rozpreznego pierScienia w oprawie soczewki;

12 — ekran. Wykonany z czarnego Kkartonu, osa-
dzony jest na oprawie polaryzatora. Likwiduje on
niepotrzebng cze$¢ strumienia $wiatta, wynikajgcag
z duzej Srednicy soczewki w poroéwnaniu do polary-
zatora;

13 — ostona aparatu fotograficznego. Wykonana
jest jak i poprzednie z czarnego papieru i zabezpiecza
przed naswietleniem blony fotograficznej od odblas-
kéw analizatora. Poniewaz przy wykonywaniu zdjec
pomieszczenie bylo o$wietlone tylko z kierunku
osi y, odblaski od lustra nie padaly na blone foto-
graficzng;

14 — ekran trzpienia. Zabezpiecza przed odblaskiem
powstajgcym na trzpieniu bezposrednio od czesci stru-
mienia $wiatla przechodzgcego od zZrodel $wiatla przez
lustro;

15 — podstawa. Spawana ze stalowych kgtownikow
25 X 25 X 3. Podstawa umocowana jest do statywu
jedng $rubg z moletowanym uchwytem. Do ustawienia
polaryzatora uzyto statywu od teodolitu.

Regulacja polaryskopu

Poniewaz prosta konstrukcja przyrzgdu nie zapew-
nia automatycznie wilasSciwego ustawienia poszcze-
gbélnych elementéw, konieczna jest regulacja apara-
tury.

Cala regulacja podzielona jest na dwa etapy:

a) uzgodnienie osi wszystkich elementow polary-
zatora,
b) wilasciwe ustawienie kierunkéw polaryzacji.

Regulacji potozenia osi dokonuje sie wykorzystu-
jac stopnie swobody zapewnione Kkonstrukcyjnie
(patrz opis budowy polaryskopu).

Kolejno$¢ regulacji jest nastepujgca:

1 — unieruchomienie podstawy na poziomej plasz-
czyznie,
2 — ustawienie ptaszczyzny lustra w kierunku osi

2z wyznaczonej przez pion, przy zachowaniu kata 45°
pomiedzy lustrem i osiami kgtownikéw podstawy,

3 — ustawienie osi zespolu polaryzatora i analiza-
tora w kierunku poziomym. Poniewaz o$ zespolu jest
prostopadia do plaszczyzny czola, ustawienia doko-
nuje sie za pomocg pionu wzgledem plaszczyzny
czofa,

4 — wyjecie filtréw polaryzacyjnych i ¢éwieréfa-
16wek,

5 — ustawienie osi zespolu polaryzatora i analiza-
tora pod katem 45° do ptaszczyzny lustra. Ustawienia
dokonuje sie bazujac na wewnetrznej tworzacej osto-
ny, za pomocg szablonu o kacie 45°,

6 — ustawienie osi soczewki réwnolegle do osi ze-
spotu polaryzatora. Ustawienia dokonuje sie bazujgc
na wewnetrznej cylindrycznej powierzchni ostony po-
laryzatora za pomocg szablonu w ksztalcie litery T
(rys. 3).

3. Regulacja ustawienia soczewki:
S — soezewka; Sz -— szablon; O — ostona

Dla prawidlowego ustawienia nalezy sprawdzaé po-
lozenie soczewki przy dwoch prostopadiych ustawie-
niach szablonu. Poniewaz z soczewki wychodzi w
przyblizeniu réwnolegla wigzka $Swiatla, nalezy dazy¢
do tego, aby osie soczewki i polaryzatora nie tylko
byly rownolegle, ale aby pokrywaly sie,

7 — ustawienia filtru barwnego dokonuje sie ana-
logicznie jak ustawienia soczewki,
8 — ustawienie zarowki w ognisku soczewki prze-

prowadza sie przez poréwnywanie Srednicy kolowe]
plarny $wietlnej przy ro6znej odleglo$ci ekranu od
soczewki,

9 — ustawienie osi, aparatu fotograficznego réwno-
legle do osi zespolu analizatora dokonuje sie podob-
nie jak w p. 3.

Majgc ustawiong w ten sposéb o§ optyczng calego
polaryskopu, ‘'mozna przystgpi¢ do nastepnego etapu,
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4. Wykres naprezenn w funkcji odksztalcen
Material: Epidian 5 + 10% Tecza

tj. do ustawienia kierunkéw polaryzacji. Ustawienia
kierunk6w polaryzacji dokonano wzgledem istniejg-
cego wyregulowanego polaryskopu liniowego, w na-
stepujacymn, porzadku:

1 — ustawiono polaryskop regulowany na statywie
w ten sposOb, aby o$§ optyczna lezala w plaszczyznie
poziomej, a analizator by! prostopadly do osi polary-
skopu liniowego;

2 — wyjeto wszystkie filtry polaryzacyjne z wyjat-
kiem analizatora z polaryskopu regulowanego i po-
laryzatora z polaryskopu liniowego;

3 — ustawiono kierunek polaryzacji polaryzatora
pionowo i osiggnieto zaciemnienia na analizatorze.
Polozenie analizatora zaznacza sie na oslonie jako
zero. Prawidlowo$¢ polozenia sprawdza sie przez
kilkakrotne ustawianie zaciemnienia;

4 — zalozono ¢wieréfalowki w zespoét analizatora
i osiggnieto zaciemnienia. Polozenie ¢wieréfalowki
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/
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5. Wykres zaleznoSci rzedu izochrom (m) od odksztatcen.
Materiat: Epidian 5 + 10°% Tecza; grubos¢é t = 1,2 mm,
K = 17,3 kG/mm

oznacza sie jako zero, a nastepnie geometrycznie wy-
znacza sie na ostonie kat 45°. Oznacza on polozenie
¢wieréfalowki przy polaryzacji kotowej;

5 — zdjeto ¢éwieréfalowki i wlgczono zrédia $Swia-
tta polaryskopu regulowanego;
6 — ustawiono zaciemnienia na ekranie (lustro)

przy obrocie polaryzatora. Polozenie polaryzatora za-
znacza sie jako 90°;
7 — polozenie ¢wieréfalowki zespolu polaryzatora
okre§la sie analogicznie jak dla zespolu analizatora;
8 — naniesiono skale katowg na ostone polaryza-
tora i analizatora.

Budowa proébki

Do badan metodg $wiatla odbitego uzywa sie
probki z materialtu badanego, z naniesiong warstwg
czulg optycznie. Pozgdana jest jak najmniejsza sztyw-
no$¢ warstwy czulej optycznie w poréwnaniu do
sztywnosci konstrukcji badanej, aby unikngé¢ zaklo-
cania rozkladu odksztalcen i unikngé konieczno$ci
dodatkowych przeliczen wynikow w celu wyelimi-
nowania wplywu zaklocenia.

Zgodne to jest z checig stosowania mozliwie cien-
kiej warstwy ze wzgledu na zmniejszenie zakldcenia
obrazu izochrom wskutek zmiany odksztalcen wzdiuz
grubosci, przy obcigzeniu tylko jednej powierzchni.

Wg ,,Photoelasticity”, Frocht Oxford 1963, zalecana
grubo$¢ warstwy dla pomiaru rozkladu odksztatcen
wynosi 0,9 mm, a dla okreS§lenia polozenia granicy
obszaréw sprezystego i plastycznego 0,5 mm.

Optymalng grubo$¢ warstwy mozna ustali¢ tylko
na drodze do$wiadczen, poniewaz zaréwno rzad izo-
chrom oraz ich przebieg zmieniajg sie zaleznie od
geometrii konstrukeji badanej. Mozliwy jest nawet
taki przypadek, ze niezaleznie od grubosci pokrycia,
otrzyma sie ilo§¢ izochrom niewystarczajgcg do okre$-
lenia pola odksztalcen.

Wybér materialu na warstwe czulg optycznie

Pozadane jest, aby material uzyty na warstwe mial
kilka cech, a mianowicie:

— duzg czulo$é¢ optycznag, umozliwiajgcg stosowanie
malej grubos$ci warstwy;

— aby wykazywal male plyniecie, umozliwiajgce do-
konywanie pomiaréw przynajmniej w ciggu 1 go-
dziny;

— najlepiej jest, jezeli material warstwy moze byé
jednocze$nie stosowany jako klej wigzacy warstwe
z konstrukcja;

— material powinien mieé¢ liniowe charakterystyki
do odksztalcen wiekszych niz odksztalcenia pla-
styczne materialu badanego. Material na warstwe
dla metali powinien zachowywaé¢ liniowo$§¢ przy-
najmniej do ¢=1,5%;

— maly modul sprezysto$ci, wplywajgcy na malg
sztywnos$¢ warstwy;

— material powinien odznaczaé¢ sie prostg i szybkg
technologia wykonania warstwy.

Jako material warstwy przebadano celofan, kala-
fonie i zywice epoksydowas.

Celofan naklejano na probke metalowg Kklejem
Crystalcement lub Butapren. Sklejanie Butaprenem
pozostawialo nieréwno$ci i powierzchnia metalu po-
kryta Butaprenem zostawala matowa i nie odbijala
Swiatta. Sklejanie Crystalcementem dawalo dobre
odbicie §wiatta i celofan pozostawal gladki po skleje-
niu, ale do zerwania proébki aluminiowej z taka war-
stwg nie zaobserwowano izochrom.

Kalafonie- nanhoszono na powierzchnie probki me-
talowej, w stanie plynnym po rozpuszczeniu w alko-
holu, z dodatkiem celuloidu.

Przy nanoszeniu kalafonii dokladnie wediug obrysu
probki na krawedziach tworzyl sie menisk. Ponadto
po zastygnieciu powierzchnia pozostawala nieréwna.
Z powyzszych powodédw zrezygnowano z dalszych
prob. Ewentualna obrobka mechaniczna, jak przy wy-
lewaniu zywic na prébke metalowg, nie moze byé¢ tu
stosowana, ze wzgledu na zlg obrabialnos$¢ kalafonii.

Zywica epoksydowa dwusktadnikowa, Epidian 5
z dodatkiem utwardzacza Tecza (czteroetylenofenylo-



amina). Material ten zapewnial w stopniu zadowala-
jacym przy wstepnych probach wszystkie wymagania,
wobec czego dalsze badania przeprowadzono tylko dla
niego. Wykresy charakteryzujgce niektoére wilasnosci
zywicy podane sg na rys. 4 i 5.

Inne zywice epcksydowe nie byly stosowane, po-
niewaz nie sg jednocze$nie klejem, ewentualnie ma-
ja zbyt matlg czuto$é optyczng.

Literatura wymienia dwa sposoby wykonania war-
stwy: naklejenie pltytki z zywicy lub wylanie zywicy
na probke i nastepnie obrébke mechaniczng na zagda-
ny ksztatt i grubos$é.

Po wstepnych proéobach zrezygnowano z wylewania
zywicy, gdyz swierdzono, ze do otrzymania sklejenia
o wymaganej duzej wytrzymatosci konieczny jest

docisk przy klejeniu, czego nie mozna tu tatwo zrea-
lizowadé.

Stwierdzono réwniez odklejanie sie zywicy przy
wierceniu otworow przez probke metalowsg z nanie-
siong warstwg zywicy, co dodatkowo komplikuje te
metode.

Naklejanie pilytki natomiast jest stosunkowo latwe
do wykonania. Nalezy podkreS$li¢, ze istnieje rozrzut
wlasnos$ci fizycznych Epidianu 5 majgcy wplyw glow-
nie na technologie otrzymywania ptytek. Epidian 5
moze okazaé¢ sie tak gesty, Ze niemozliwe jest prak-
tycznie przelewanie go z naczynia, a tym bardziej
odlewanie w postaci cienkiej plytki.

Dokonczenie w mnastepnym zeszycie

Mgr inz. M. LYZWINSKI

629.136.3.03:621.455

Tendencje rozwojowe rakietowych napedéw termicznych

Artykul ma charakter informacyjny w zakresic mowych rozwigzan rakietowych
silnikow termicznych. Cigg silnika tego rodzaju jest wynikiem rozprezania i wWy-
lotu czynmnika roboczego z dyszy. Nowe rozwigzania Ssilnikow termicznych wiqzq
sie z mozliwos$ciq wykorzystania w napedach rakictowych energii jgdrowej oraz

energii promienistej Stofica.

Silaiki termotechniczne

Znane sg dwa podstawowe rodzaje rakietowych
silnik6w termochemicznych, tzn. silnik6w pracujg-
cych na chemicznych materiatlach pednych:

— prostsze w konstrukcji silniki na stale materialty
pedne,

— silniki na ciekle materialy pedne wielo- lub
jednosktadnikowe.

Oba typy silnikow reprezentujg wysoki obecnie
poziom rozwoju technicznego. Wynika to ze stosun-
kowo dlugiego okresu czasu, w ktorym udoskonala-
no te konstrukcje, zresztg wzglednie proste w po-
réwnaniu do szeregu innych napedéw rakietowych,
np. jadrowych czy elektrycznych.

Prostota podstawowej konstrukcji silnikéw termo-
chemicznych wynika z faktu, ze zrodilo energii —
paliwa chemiczne — stanowi po reakecji utleniania
czynnik roboczy w postaci spalin. Daje to mozliwosé
realizacji silniké6w o znacznie prostszej konstrukcji
w porownaniu do zespol6w napedowych, w ktoéorych
funkcje zrédet energii i czynnika roboczego sg roz-
dzielone (silniki reaktorowe, termiczne silniki sto-
neczne itp.). Silniki na paliwa chemiczne nie wyma-
gaja specjalnych przemiennikéw energii pierwotnej
(zr6dla) na energie kinetyczng gazow wylotowych.
Zadanie to spelnia komora spalania w potgczeniu
z dyszg wylotowa.

Wspobtczesne silniki rakietowe, realizowane w za-
sadzie w trzech ukladach konstrukcyjnych (rys. 1),
charakteryzujg sie jednak duzg roéznorodno$cig urzg-
dzen regulujgcych zasilanie i bogactwem konstruk-
cyjnych rozwigzan glowic wtryskowych, réznorod-
nymi modelami ladunkoéw stalych materiatow ped-
nych, instalacjami chlodzenia komoér, wielkos$cig roz-
wijanego ciggu, dilugotrwatos$cig pracy itp.

Szczegobdlnie szybki rozwoj silnikow rakietowych
w okresie ostatnich kilkudziesieciu lat doprowadzil
je do poziomu bliskiego granicy ich rozwoju. Nalezy
to rozumieé¢ w tym sensie, ze aczkolwiek istniejg
jeszcze mozliwo$ci rozwoju silnik6w na chemiczne
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materiaty pedne, to jednak nie nalezy spodziewad sie
w tej dziedzinie wynikéw rewelacyjnych.

Coraz wieksze wymagania stawiane napedom rakie-
towym w zwigzku z rozwojem astronautyki wyraznie
przekraczaja mozliwo$¢ silnikow termochemicznych.
Chodzi tutaj gtownie o warunek rozwijania przez ze-
spél napedowy mozliwie duzych impulséw witasci-
wych. Perspektywy dalszego rozwoju konwencjonal-
nych silniké6w rakietowych sprowadzajg sie w duzej
mierze do probleméw automatycznej regulacji para-
metrow ich pracy. Tg drogg mozna jeszcze znacznie

1. Podstawowe uktady konstrukcyine silnikow rakictowych
na paliwa chemiczne:

a —silnik pracujgcy na stalym materiale pednym,

b — zesp6t napedowy na .dwusktadnikowy ciekly S$Srodek
napedowy =z przetlaczajagcym uktadem zasilania,

c —silnik na jednosktadnikowy Srodek napedowy z cis$nie-
niowym ukladem =zasilania
1 —komora spalania z dyszg wylotows, 2 --tladunek mate-
rialu pednego, 3 — zbiornik paliwa, 4 — zbiornik utleniania,
5 — zespot turbopompowy, 6 — zawory regulacyjne, 7 — zbior-
nik cieklego Srodka napedowego, 8 — zbiornik z gazem spre-
zonym, 9 — komora gazowa zbiornika S$rodka napedowego,

10 — przepona



podnie§¢ efektywno$§é i niezawodno$§é pracy stosowa-
nych obecnie rakietowych zespoléw napedowych.

Pod wzgledem regulacji pracy silnika wieksze mo-
zliwosci daje stosowanie materialdéw pednych w po-
staci cieklej. Pozwalajg one regulowaé¢ w szerokim
zakresie cigg, temperature i ciSnienie spalin, wlgcznie
z zatrzymaniem silnika i powtérnym jego urucho-
mieniem. Zalety te wskazuja, ze silniki na paliwa
ciekle majg przed sobg szersze perspektywy rozwoju,
szczegblnie w zastosowaniach astronautycznych. Stale
materialy pedne znacznie utrudniajg realizacje wy-
magan dotyczacych regulacji pracy silnika. Poza tym,
materialy te wykazuja mniejsze zasoby energii. Dajg
one jednak mozliwoSci budowy silnikéw najprostsze]
konstrukeji.

Praktyczne zastosowanie wysokoenergetycznych pa-
liw chemicznych, jak np. wodoru, boru, litu i innych,
pozwoli w potlgczeniu z tlenem. a zwtaszcza fluorem
zwiekszy¢é impuls wilasciwy o 15—30° w poréwnaniu
do przecietnych warto$ci osigganych obecnie. Wodér
jako material pedny rakiet jest juz praktycznie sto-
sowany. Z drugiej strony pewne niekorzystne wtasci-
woéci i duza aktywno$é chemiczna wymienionych
zwigzkow stwarza znaczne trudnosci w konstrukeji
i eksploatacji silnikéw pracujgcych na paliwach wy-
sokoenergetycznych.

Ciekly wodor i tlen dajg w polgczeniu o 30% wiek-
szy impuls wlasciwy w poréwnaniu ze Srodkiem na-
pedowym: nafta — ciekly tlen. Do wad wodoru jako
paliwa rakietowego nalezy zaliczy¢ malg gestosé,
niska temperature wrzenia (—252,8°C), niebezpie-
czenstwo eksplozji. Wodor przenikajgc do materiatow
konstrukeyjnych obniza ich wytrzymatosé i wymaga
stosowania w konstrukeji specjalnych stali stono-
wych' i aluminium. Fluor, jeden z najlepszych ,,utle-
niaczy”. ma roéwniez niskg temperature wrzenia
(—188 °C). W potlgczeniu ze zwigzkami wodoru daie
mieszanki samozanlonowe utatwiajgce rozruch sil-
nika. Otrzymywanie fluoru jest jednak kosztowne,
vierwiastek jest silnie toksyczny i wywoluje korozje
konstrukeii, szczegdlnie w podwyzszonych tempera-
turach. Do materialéw odpornych na koroduigce
dzialanie fluoru nalezg: monel, nikiel, aluminium
i stale wysokostopowe.

TloSci energii uzyskiwanych w rezultacie reakcji
spalania sg ograniczone samg natura procesu spala-
nia — stosunkowo malo ekonomicznego sposobu wy-
zwalania energii z masy.

Maksymalna wartos¢ impulséw wtasciwych. ktéore
mogg byé osiggniete w efekcie reakeji chemicznych
w komorze spalania silnika rakietowego, vrzekracza
nieznacznie warto§¢ R =400 kGsek/kG. Dalszy
wzrost Rg do 1000 i wiecej kGsek/kG moze daé¢ tylko
zastosowanie, tzw wolnych rodnikéw, ktére przy za-
nikaniu wydzielajg znacznie wieksze iloSci energii
w poréwnaniu do reakcji spalania.

Zastuguia na uwage konstrukcie silnikéw pracuig-
cych na jednoskladnikowvch cieklyvch $rodkach na-
vedowyvch. Chociaz materiatv te (nvn. nadtlenek wo-
doru) nie charaktervzuia sie duzym impulsem wta-
Sciwvm (R~ 200 kGsek/kG) w voré6wnaniu do in-
nych. to pozwalajg jednak wvdatnie zmnieiszyé ciezar
zespolu napedoweso w wyniku wvprostei konstrukcji
charaktervzuigcej sie komorg o niskim ci$nieniu, nkta-
dem zasilania za pomoca svrezonveh gazéw, zdolnym
do wielokrotnego uruchamiania silnika.

Przewidvwanie kierunkAw dalszego rozwoiu silni-
koéw rakietowvch na chemiczne materialv nedne moze
nasungé pvtanie, jakie silniki z dwéch podstawowvech
tvoow sa lensze — =ilniki na stale materialv pedne
czv na ciekle materialy nedne? Niewatpliwa zaletg
tveh vpierwszveh dest ich prostota konstrukeyina.
Fakt ten jest gléwna przvezvng rozszerzania sie gra-
nic zastosowania tvch silnikéw w kierunku budowv
coraz wiekszvch jednostek. Sorzyia temu réwniez
wnrowadzenie nowei technologii elaboracii, ti. na-
relniania silnika ladunkiem materialu pednego, po-
legajacej na odlewaniu materialu pednego bezposred-
nio w komorze silnika jako formie odlewniczej. Eli-
minuje to konieczno$§é stosowania wielkich pras,
jeszcze do niedawna niezbednych w procesie produk-
cji silnik6w o znacznych ciggach. Dzieki tej metodzie

Tablica 1

Niektore materialy pedne wysokoenergetyczne
(zalozenia: ciSnienie w komorze spalania p. = 21,1
kG/em?, stopien rozprezania 20:1)
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ozon — wodOr 2,65 2360 373
fluor — wodor 3,717 2460 356
fluor — lit 2,19 3870 335
fluor — hydrazyna 1,98 4260 300
tlen — wodor 2,89 2140 345
tlen — lit 1,15 7200 318
tlen — lit + bor 1,47 4600 306

stata sie w ogdle mozliwa budowa duzych silnikow
z komorami spalania o $rednicy rzedu kilku metréw
(np. opracowany w USA silnik TR-100, o S$rednicy
komory spalania — 8,4 m, dlugo$Sci — 36 m i cieza-
rze 100 ton, przewidziany do napedu rakiety ,Nova”).
Waznym czynnikiem w ocenie silnikéw na stale
materialy pedne jest ich stosunkowo prosta eksploa-
tacja 1 mozliwosé dlugotrwalego przechowywania
przy stalej gotowosSci do pracy. Witasciwosé ta jest
szczegblnie cenna w odniesieniu do rakiet bojowych.

Uzywane obecnie stale materialy pedne 1!gcznie
z coraz czeSciej stosowanymi paliwami pirotechnicz-
nymi, odznaczajacymi sie szeregiem istotnych zalet,
wyraznie jednak ustepujg cieklym Srodkom napedo-
wym w zakresie wydajnos$ci cieplnej. Z drugiej stro-
ny nalezy przypuszczaé, ze mozliwe w niedalekiej
przyszloSci prakiyczne wykorzystanie paliw metalicz-
nych, a szczegbélnie berylu i litu, bedzie latwiejsze
do przeprowadzenia wtlasnie w silnikach na state ma-
terialy pedne.

Niekorzystng wilasciwoscig tych silnikéw, mnoza
stosunkowo niskim ciggiem jednostkowym R~
~ 200 kGsek/kG, jest ich kroétki czas pracy i duzy
ciezar jednostkowy. Niemniej jednak o duzym zna-
czeniu i szybkim rozwoju silnikéw rakietowych na
stale materialy pedne $§wiadczy szereg nowoczesnych
konstrukeji, jak np. amerykanskie miedzykontynen-
talne rakiety ,Minuteman” z trzystopniowym zespo-
tem napedowym o regulowanym ciggu czy cztero-
stopniowe rakiety ,,Scout” przeznaczone do badania
przestrzeni kosmicznej. W silniku startowym rakiety
.Minuteman”’ paliwem jest kwas polibutadienowo-
-akrvlowy 2z proszkiem aluminium, utleniaczem —
nadchloran amonu. Dalszy rozwéj i szersze zastoso-
wanie silnikbw na stale materialy pedne =zalezy
w duzvm stopniu od opracowania rozwigzan konstruk-
cyjnych w zakresie regulacji ciggu.

Za podstawowe zalety silnik6w pracujgcych na
cieklych materiatach pednych nalezy uznaé wiekszy
impuls wtasciwy, zdolnosé do dtuzszej pracy, mozli-
woS$¢é regeneracyjnego chlodzenia komoér spalania
i automatveznej regulacji parametréw pracy silnika.
Dokladnosé i niezawodno$é pracy zespolu napedo-
wego jest pierwszoplanowym zadaniem w dalszym
rozwoju techniki rakietowej. Wysoka precyzja dzialta-
nia napedu warunkuje w ogdle powodzenie szeresu
zadan astronautycznych. Nie tylko mozliwa, ale
wzglednie latwa regulacja ciggu i innych parametrow
pracy silnikbw na paliwa ciekle daje im pod tym
wzgledem znaczng przewage nad rakietami na paliwa
state.

Nie jest naturalnie zaletg zlozony charakter kon-
strukeji zespolu napedowego, wvmagaiacego odreb-
nych zbiornikéw oraz instalacii zasilania silnika
w paliwo i utleniacz. W silnikach regulowanych auto-
matycznie podczas lotu instalacie zasilania stanowig
skomplikowane uklady wvmagajace najwyzszej do-
kladnos$ci wykonania. Dodajgc do tego trudno$é skia-
dowania i toksyczno$§é szeregu paliw i utleniaczy
cieklych, trzeba stwierdzié, ze eksploatacja tych sil-
nikéw jest znacznie trudniejsza i wymaga wyzszych
kwalifikacji personelu.
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Odpowiedz na postawione pytanie, ktéory z dwodch
podstawowych rodzajow silnikow jest lepszy, nie moze
byé jednoznaczna. Przewaga zalet stosowania paliw
stalych czy cieklych jest zwigzana z Kkonkretnym
przeznaczeniem silnika, chociaz majg tutaj réwniez
wplyw wzgledy ekonomiczne i warunki przewidywa-
nej eksploatacji sprzetu w sensie technicznym. Poglad
jakoby rakietowe zespoly napedowe pracujgce na
cieklych materiatlach pednych byly najlepsze nie jest
zgodny z obecnymi opiniami na ten temat. Jeden
i drugi rodzaj silnika ma istotne zalety i niedostatki.

! 2

%.Zr_ :
2. Schemat silnika na stato-ciekly Srodek napedowy z cis-
nieniowym doprowadzaniem utleniacza:

1 — generator gazu (do wytlaczania utleniacza ze zbiornika),
2 — zbiornik utleniacza ciektego, 3 — zbiornik paliwa statego,
4 — zawoOr regulacyjny, 5-—dysza wylotowa

Poszukiwanie optymalnego napedu znajduje wyraz
w zaznaczajacym sie nowym Kkierunku rozwoju silni-
koéw pracujgcych na tzw. litergolach, tj. stato-cieklych
chemicznych materiatach pgdnych. W zwigzku z fak-
tem, ze najlepsze utleniacze wystepujy w stanie
cieklym, silniki pracujgce na litergolach majg paliwa
stale umieszczone w komorach spalania, a ciekle
utleniacze sy doprowadzane do komor podczas pracy
silnika. Konstrukcja taka jest kompromisem tech-
nicznym 1lgczgcym zalety i wady propergoli, tj. che-
micznych $rodkéw napedowych w stanie cieklym lub
stalym. Duzg zaletg silnikéw pracujgcych na litergo-
lach jest prostota regulacji ciggu wylgcznie przez
zmiane wydatku utleniacza.

Schemat konstrukecyjny takiego silnika przedsta-
wiono na rys. 2. Ladunek stalego materialu pednego
moze byé wykonany w Kksztalcie walca kolowego
z centralnym kanalem stuzgcym za Kkomore spala-
nia o zmiennej objeto$ci. Po wprowadzeniu do kana-
tu utleniacza material pedny ulega dyfuzyjnemu spa-
laniu na caltej powierzchni kanatu.

W konstrukeji wspoétczesnych silnikéw interesujg-
cym szczegblem jest budowa niemal wylgcznie komor
spalania w ksztalcie cylindrow kolowych, mimo tego,
ze komory cylindryczne nie sa najkorzystniejsze
z punktu widzenia strat ciepta. Najmniejsze straty
ciepta dotyczg komor kulistych, dla ktoérych para-
metr bedacy stosunkiem pola powierzchni do obje-
toSci komory jest najmniejszy. Komory o duzej
sprawno$ci cieplnej maja ksztalty zblizone do kulis-
tych, jednak sg one trudne do wykonania. Obserwo-
wany mimo to kierunek budowy prawie wylgcznie
komor cylindrycznych tlumaczy sie w zasadzie trze-
ma przyczynami: prostszg technologia wytwarzania
tych komor, wtasSciwoS$cig bardziej statecznej pracy
w porownaniu z komorami typu kulistego oraz sto-
sowaniem regeneracyjnego sposobu chtodzenia komor.

W odniesieniu do duzych silnikow zaznacza sie
tendencja wykonywania komor spalania i dysz wylo-
towych cienkoS$ciennych, z nawinietym tworzywem
sztucznym wzmocnionym wildéknem szklanym. Roz-
wigzanie takie, dajgce znaczne korzyS$ci ciezarowe,
zastosowano w silnikach rakiet ,,Polaris”, ,,Minute-
man” i w innych.

Nowoczesne zespoly napedowe o wielkich ciggach
realizowane sg po wiekszej czeSci w ukladach wielo-
silnikowych. Nie chodzi tutaj o problem wielostop-
niowos$ci rakiet, lecz o podzial zespolu napedowego
na szereg mniejszych silnikbw w ramach  pojedvn-
czego czlonu rakiety. Rezygnowanie z budowy wiel-
kich silnikéw tltumaczy sie szeregiem zrozumiatych
wzgledow.

Silnik o mniejszym ciagu jest bez watpienia ta-
twiejszy i1 tanszy w opracowaniu. Przyjecie zasady
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skladania wielu silnikéw w zesp6t napedowy o odpo-
wiednio duzym ciggu jest bardzo wygodne, pod wa-
runkiem doskonale opracowanej konstrukeji silnika
podstawowego. Pozwala to szybko realizowaé¢ rdzne
warianty zespol6w napedowych znacznie roéznigcych
sie ciggiem, opartych na jednym typie silnika. Tg
drogg mozna takze wydatnie zwiekszyé bezpieczen-
stwo 1 niezawodno$¢ pracy zezpolu napedowego. Pra-
widlowa praca zespolu napedowego wielosilnikowe-
go wymaga rozwijania przez poszczegé6lne silniki Sci-
S§le okresSlonego ciggu.

Rozw0j silnika termicznego w sensie osiggania co-
raz wyzszych ciggéw jednostkowych dokonuje sie na
drodze zwiekszania ci$nienia, a zwlaszcza tempera-
tury czynnika pracujgcego. Wzrost cisnienia gazow
w silniku zwieksza jego obcigzenie, podwyzszanie za$
temperatury obniza wtasno$ci wytrzymalosciowe ma-
teriatobw konstrukeyjnych. FRatwo zauwazyé tutaj
pewng sprzeczno$é¢, ktéorg konstruktor silnika ma za
zadanie rozwigzaé. Je$li chodzi o duze silniki na cie-
kle materialy pedne, wyjSciem z svtuacji jest zasto-
sowanie uktadu chlodzacego komore silnika. Tg dro-
g3 mozna realizowaé¢ silniki stosunkowo lekkie, zdol-
ne do dluzszej pracy.

Problemowi chlodzenia silnikow rakietowych po-
Swieca sie ostatnio wiele uwagi. MajczeSciej stoso-
wany sposob zewnetrznego regeneracyjnego ochtadza-
nia komor spalania jest juz w wielu przypadkach
niewystarczajgcy. Znacznie lepszym sposobem wyda-
je sie chtodzenie komoér od zewnagtrz przez doprowa-
dzanie chlodziwa — jednego ze skladnikéw materia-
tu pednego. Proces takiego chlodzenia polega na prze-
nikaniu chtodziwa do wnetrza komory przez otwory
lub dzieki porowatej strukturze materiatu S$cianki.
Tworzgca sie na wewnetrznej powierzchni komory
warstwa przy$cienna chlodziwa, odparowuige, dosko-
nale izoluje cieplnie $cianki komory przed oddziaty-
waniem spalin. Struktury porowate materialow kon-
strukeyjnych przy zachowaniu stosunkowo duzej wy-
trzymalosci mechanicznej uzyskuje sie przez spieka-
nie proszkow metali.

Opanowanie wysokich temperatur w silnikach na
stale materialy pedne wymaga stosowania odpowied-
nio grubych $cianek komoér o dostatecznie duzej po-
jemnoSci cieplnej oraz zabezpieczenia wewnetrznych
powierzchni komory przed nadmierng ablacjg, tzn.
nadtapianiem i rozpylaniem materialu w wysokich
temperaturach. Mniej korzystnym sposobem jest do-
dawanie do materialu pednego sktadnikoéw obnizajg-
cych temperature spalania.

Zasadniczym problemem w budowie silnik6w ra-
kietowych jest potrzeba stosowania najlepszych ma-
teriatow konstrukeyjnych, zaroodpornych i zarowy-
trzymatych. Wysokogatunkowe stale i stopy na osno-
wie niklu nie zapewniajg jednak calkowicie opano-
wania problemu wymiany masy w silniku rakieto-
wym. W silnikach o duzym obcigzeniu cieplnym ko-
nieczne jest poza chlodzeniem komoér pokrywanie ich
od wewngtrz warstwami materialéow szczegdlnie od-

3. Rakietowy silnik reaktorowy na paliwo state:

1 — paliwo uranowe w pregtach, 2— material spowalniacza

(moderatora), 3 — prety do sterowania mocy reaktora, 4 —

pret bezpieczenstwa, 55— reflektor grafitowy, 6 —komora

wysokiego ciSnienia z dysza wylotowa, 7 — kanaly przepty-

wowe, 8 —oslona przed promieniowaniem jonizujgcym, 9 —
doplyw chtodziwa czynnika pracujgcego



pornych na zjawiska erozji i ablacji. Do materiatow
takich nalezg: wegliki wolframu, molibdenu, krzemu,
tlenki glinu i magnezu, dwutlenek cyrkonu o wyso-
kiej odpornos$ci na naprezenia cieplne i inne materia-
ly. Do nowych osiggnie¢ w tej dziedzinie zalicza sie
proby praktycznego wykorzystania w tym celu ma-
terialow ceramicznvch, a zwtlaszcza tworzyw metalo-
ceramicznych, wykazujgcych znacznie wiekszg od
tlenkéw odporno$é na gwaltowne zmiany tempera-
tury (uderzenia termiczne). Nie wdajgc sie w szcze-
gbly obszernego problemu zaroodpornos$ci materiatow
konstrukecyjnych, nalezy stwierdzi¢, ze ten kierunek
rozwoju metalurgii, a takze technologii tworzyw
sztucznych jest w duzym stopniu podyktowany po-
trzebami techniki rakietowej.

Jeden 2z gléwnych kierunkéw dalszego rozwoju
silniké6w rakietowych na chemiczne materialy pedne
dotyczy sposoboéw regulacji wielkoSci i Kkierunku
dzialania ciggu podczas lotu rakiety. Jest to rozlegly
problem dotyczgcy sprawno$ci, niezawodnego dziala-
nia i mozliwoSci realizacji wszechstronnych zadan
stawianych obecnie silnikom rakietowym *).

Silniki jadrowe

Duzy postep w technice napedéw rakietowych
z chwilg zastosowania jgdrowego silnika termicznego
bedzie polegal, przynajmniej w pierwszym oKkresie,
nie tyle na znacznym podwyzszeniu temperatury
czynnika roboczego, ile na mozliwo$ci zastosowania
jako czynnikéw roboczych gazéow o malym ciezarze
czagsteczkowym w poroéwnaniu do spalin. Ogrzewanie
np. wodoru w silniku-reaktorze jadrowym do tempe-
ratury 3000 °C pozwoli osiggngé predko$é wyplywu
ponad 12 km/sek, tj. 3—4 razy wiekszg od predkosci
wylotu spalin. Wskazuje na to zalezno$¢ okre$lajgca
predko$é wyplywu:

T [/ Pee \*=!
We max = . ZQB __ ( <2 =
x—1 L Pe

gdzie:
1 — ciezar czasteczkowy wyplywajacego gazu,
B — stala gazowa bezwzgledna,
Dce i Pe — ciSnienie catkowite i statyczne na wy-
locie.

Rownanie Ciolkowskiego dowodzi, ze przy warto-
Sci we =12 km/sek osiggniecie tzw. pierwszej pred-
koSci kosmicznej (v = 17,9 km/sek) bedzie juz mozliwe
przy stosunku mas me/m = 2, a wiec przy uzyciu ra-
kiety jednostopniowej. Jak wiadomo, rakiety sateli-
tarne z napedem termochemicznym wymagajg kon-
strukcji wielocztonowej.

W termicznym silniku jgdrowym nagrzewanie czyn-
nika roboczego — gazu neutralnego — jest mozliwe
dzieki przemianie w reaktorze energii jadrowej w cie-
plo. Jesti to zatem rodzaj napedu rakietowego z wy-
dzielonym 2rodiem energii w postaci paliwa jadro-
wego. W odréznieniu od silnikéw rakietowych ter-
mochemicznych, tzn. pracujgcych na chemicznych
Srodkach napedowych, funkcje zrodla energii i czyn-
nika roboczego sg w silniku jgdrowym rozdzielone.
Czynnik roboczy w termicznych napedach jgdrowych
jest wylgcznie przeno$nikiem energii-ciepta udziela-
nego mu przez wyodrebnione zZrédio. Mimo tej zasad-
niczej réznicy, oba rodzaje silnikéw termicznych wy-
kazujg wspoOlne wlasciwosci. W obu przypadkach
temperatura i ci$nienie decydujg o predkos$ci wylo-
towej czynnika z dyszy. Wspdlng witasciwoscig silni-
kow termicznych jest zdolno$¢é rozwijania duzych
ciggéw wielokrotnie przekraczajgcych ciezary calych
zespolow napedowych. Problem chlodzenia komor
obu rodzajow silnik6w moze byé rozwigzywany
w podobny sposoéb.

*) M. Lyzwinski, S. Szczecinski: Regulacja ciqgu silnikéw
rakietowych na ciekty $rodek napedowy. ,,Technika Lotni-
cza’, zesz. 2/65.

Na rys. 3 przedstawiono schemat jadrowego silnika
termicznego. Silnik sklada sie z reaktora jadrowego,
ukladu regulujgcego wydatek czynnika roboczego
oraz z dyszy Lavala. Zasada pracy silnika przed-
stawionego na rys. 3 jest podobna do dzialania ra-
kietowego silnika konwencjonalnego na ciekly S$ro-
dek napedowy, z tym ze funkcje czynnika roboczego
spelnia gaz neutralny nagrzewany w aktywnej stre-
fie reaktora.

Podstawowym zespolem reaktora jgdrowego jest
rdzen zawierajgcy paliwo jadrowe, np. uran. Wreak-
torze uranowym wykorzystuje sie najczesciej izotop

el

-

.

Tt

4. Jeden z wykonanych silnikéw jgdrowych serii ,,Kivi”
podczas préb naziemnych

uranu U235. Izotop ten czyni reakcje tatcuchowsg
najbardziej prawdopodobng. Nie uzywa sie jednak na
0g6l czystego izotopu U235, wystepujgcego w zwyk-
lym uranie w iloSci zaledwie ok. 0,72 Rdzen reak-
tora wykonany jest przewaznie z czystego uranu na-
turalnego zawierajacego ok. 99,270/ izotopu U233
badz z uranu sztucznie wzbogaconego w izctop U235
w iloSci do kilkunastu procent.

W celu wyzwalania energii jgdrowej w sposéb po-
wolny i regulowany, paliwo jgdrowe U235 jest pod-
dawane reakcji tancuchowej z powolnymi neutrona-
mi. W przeciwnym razie dominowalyby zderzenia
sprezyste szybkich neutronéw z jadrami atomoéw, nie
wywotujgc ich rozszczepienia. W efekcie koncowym
szybkie neutrony bylyby pochlaniane przez jgdra ato-
mow i wycofywane z procesu, zanim osiggneltyby
warto$é energii sprzyjajacej rozwojowi reakcji roz-
szczepieniowej. Predko$é neutronéw wyzwalanych
w reakeji rozszczepienia nalezy zatem wyhamowad,
aby unikngé nieproduktywnego ich pochtaniania.
Mozna to osiggngé umieszczajgc w rdzeniu reaktora
paliwo w postaci oddzielnych elementéow paliwo-
wych — pretow znajdujgcych sie wewnagtrz oston
z odpowiednio dobranego materialu spowalniajgcego
neutrony. Jadra atoméw materialu spowalniacza (mo-
deratora) powinny mieé¢ malg mase, co warunkuje
szybkie wyhamowanie predkos$ci emitowanych neu-
troné6w. Warunkowi temu czynig zado$é wodér, we-
giel, beryl i inne pierwiastki. Znajdujg tutaj rowniez
zastosowanie zwigzki chemiczne bogate w wymienio-
ne pierwiastki.

Neutrony zderzajac sie z jadrami atomowymi’ mo-
deratora w przestrzeni miedzy pretami paliwowymi,
szybko spowolnione do tzw. predko$ci termicznej lub
niewiele wiekszej, wywolujg nastepnie proces roz-
szczepiania uranu U235.

Powolno$¢é neutronéw nie jest jeszcze warunkiem
wystarczajgcym do utrzymania reakcji rozszczepie-
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niowej na ustalonym poziomie. Oproécz tego, duze
znaczenie ma utrzymanie stalej liczby neutronow
czynnych w reakcji. Inaczej, proces rozszczepienio-
wy mialby charakter niekontrolowany. Odpowiednie
zmiany liczby spowolnionych neutronéw pozwalajg
regulowaé moc cieplng reaktora za pomocg cial po-
chtaniajgcych neutrony. Do substancji latwo pochla-
niajgcych neutrony nalezg miedzy innymi: bor, kadm
i hafn. Reaktor wyposazony jest zatem w tzw. precty
sterujgce (rys. 3) wykonane np. ze stali borowej, kto-
re latwo wychwytujg neutrony. Przez zmiane pozy-
cji pretow sterujgcych w rdzeniu reaktora mozna od-
powiednio zwiekszaé lub zmniejszaé strumien neutro-
néw. W przypadku granicznym, przy duzym pochtia-
nianiu neutronéw, proces rozszczepienia jgder prze-
rywa sie.

Reaktor otoczony jest zazwyczaj reflektorem z gra-
fitu, ktéry nie dopuszcza do ucieczki neutronow, kté-
re opuscily rdzen reaktora. W celu niedopuszczenia
do utleniania sie uranu w wysokiej temperaturze,
paliwo w pretach chronione jest szczelng ostong
z materialu nie pochtaniajgcego neutrony, np. z alu-
minium z dodatkiem cyrkonu.

Do zapoczgtkowania pracy reaktora jgdrowego nie
potrzeba zewnetrznego zrodila neutronéw. Wystarcza-
jg do tego znajdujgce sie wszedzie w pewnej liczbie
neutrony swobodne, pochodzgce np. z promieniowa-
nia kosmicznego lub 2z samorzutnych reakcji roz-
szczepieniowych.

Nalezy zaznaczyé, ze mimo samoczynnego w pew-
nym sensie charakteru uruchomiania reaktora, roz-
winiecie sie reakcji lancuchowej w postaci lawino-
wej, jak to sie dzieje w bombach jgdrowych, jest
niemozliwe. W reaktorze nieregulowanym ustala sie
samoczynnie pewna temperatura zalezna przede
wszystkim od wielkos$ci rdzenia. Ze wzrostem tempe-
ratury wydajno$é reakceji tancuchowej maleje. W wy-
sokiej temperaturze liczba opuszczajgcych rdzen neu-
tronow jest tak duza, Zze podtrzymywanie intensyw-
nos$ci osiggnietego procesu lancuchowego staje sie
niemozliwe. Wtedyv wydajnoéé reakcji rozszczepienio-
wych zmniejsza sie i nastepuje ochlodzenie reaktora.
Reaktor dziala wiec jak zasobnik ciepta o okreSlo-
nej temperaturze, uwarunkowanej konstrukcjgi wiel-
kosScig rdzenia. Na uwage zastuguje fakt, ze ilo$é po-
bieranego z reaktora ciepta nie ma wiekszego wply-
wu na temperature panujgcg w aktywnej strefie reak-
tora, tj. w przestrzeni, w ktoérej przebiega reakcia
jadrowa. Temperatura elementow silnika poza strefa
aktywng zalezy od parametréw przeplywu.

Sterowanie i regulacja reaktora jgdrowego stosow-
nie do wymaganych zmian ciggu silnika jgdrowego
przedstawia znaczne trudnos$ci. Stan termiczny strefy
aktywnej reaktora odpowiada okre$lonej iloSci wy-
dzielanego ciepta, a wydatek czynnika przeptywajg-
cego przez reaktor okre$la odprowadzang ilo§é cie-
pla. Zachowanie réownowagi bilansu cieplnego w sil-
niku z utrzymaniem staltej temperatury konstrukcji
wymaga bardzo, precyzyjnej regulacji automatycznej.
Spelnienie tych warunkéw jest szczegédlnie trudne
w nieustalonych zakresach pracy zespolu w sensie
zmian ciggu. Przyczyng znacznych komplikacji kon-
strukcyjnych jest potrzeba chlodzenia reaktora, przy
nie pracujgcym zespole napedowym, tzn. w warun-
kach braku przeptywu czynnika pracujgcego — chlo-
dziwa. Wymaga to specjalnej instalacji chlodzenia,
ktorej dzialanie byloby niezalezne od zakresu pracy
zespolu napedowego.

Wyzwalajgca sie w reaktorze energia jgdrowa przy-
biera gléwnie postaé energii kinetycznej produktow
rozpadu jgdra, a wiec wywigzuje sie w postaci cie-
pla, ktore odbiera sie za pomocg chlodziwa przepty-
wajgcego przez reaktor.

Problem ostony reaktora, pochtaniajgcej promie-
niowanie jonizujace, jest szczegblnie trudny do roz-
wiazania w przypadku zastosowania reaktora w na-
pedzie rakietowym. Pelne zabezpieczenie ludzi
i sprzetu przed promieniowaniem jonizujgcym jest
zasadniczym problemem (wzgledy ciezarowe) utru-
dniajgcym zastosowanie reaktora jgdrowego w rakie-
towych zespotach napedowych.
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Powyzej opisano reaktor o ukladzie konwencjonal-
nym, pracujgcy juz w calym szeregu urzgdzen na~
ziemnych, majgcy perspektywe zastosowania rowniez
w technice rakietowej (amerykanskie silniki reakto-
rowe serii ,,Kivi”). Istnieje jednak mozliwo$é wielu
innych rozwigzan, bardziej odpowiednich w zastoso-
waniu do napedédw rakietowych.

Procesom zachodzgcym w reaktorach rozszczepie-
niowych towarzyszy wydzielanie ciepta ok. 1,07 razy
wieksze w poréwnaniu do ciepla spalania paliw che-
micznych liczonego na jednostke masy. Miedzy inny-
mi z tej przyczyny silniki jgdrowe w poréwnaniu do
silnikéw zasilanych chemicznymi materialami ped-
nymi czy energig sloneczng mogg osiggngé znacznie
wieksze impulsy wtasciwe. Istniejgce mozliwo$ci nie
mogg obecnie byé w pelni wykorzystane ze wzgledow
materialowych. Dopuszczalna ilo$é ciepla wydziela-
nego w .reaktorze jest ograniczona odpornoscig ma-
teriatow konstrukcyjnych na dzialanie wysokich tem-
peratur. Maksymalna temperatura w rdzeniu reakto-
ra powinna odpowiadaé wtasciwosciom materiatu
oston zabezpieczajgcych elementy paliwowe przed
utlenianiem. Najlepszymi materialami na ostony sg
wegliki hafnu i tantalu, ktérych temperatura topnie-
nia wynosi ok. 3890 °C. Przyjecie najwyzszej tempe-
ratury pracy tych materialéw ok. 3300 °C pozwoliloby
osiggaé¢ dla wodoru jako czynnika roboczego impuls
wlasciwy 1200 kGsek/kG.

W celu dalszego podwyzszenia temperatury panu-
jacej w aktywnej strefie reaktora, a tym samym po-
wiekszenia wtaSciwego impulsu silnika, nalezy zasto-
sowaé¢ paliwo jgdrowe w stanie cieklym lub gazo-
wym. Wtedy goérna granica temperatury pracy reak-
tora bylaby okre§lona mozliwoSciami chlaodzenia ze-
wnetrznej ostony reaktora.

Z szybszym rozwojem reaktoréw jadrowych na pa-
liwo ciekle i gazowe nalezy sie liczy¢ dopiero po do-
konaniu pomyS$lnych préb zastosowania w astronau-
tvce reaktor6w jadrowych na paliwo stale. Prace ba-
dawcze w tej dziedzinie prowadzone sg od szeregu
lat.

W Stanach Zjednoczonych prowadzone sa od 1960
roku prace eksperymentalne zmierzajagce do prak-
tveznego zastosowania termicznego silnika jgdrowe-
go. Obiektami badan sa reaktory eksperymentalne
pracujgce na stalym paliwie rozszczevialnym, w kto-
rych czvnnikiem roboczym jest wodér, wykorzysty-
wany takze do regeneracyjnego chlodzenia dyszy wy-
lotowej i komory reaktora. Realizacia jadrowych sil-
nikéw termicznych w USA jest objeta programami
., Kivi”, ,,Nerva”, ,Rift” i ,,Phoebus”. Program ,Kivi”
ogranicza sie do rozpoczetych w 1962 roku naziem-
nvch badan reaktorow. Drugi etap obejmuje program
,,.Nerva” budowy silnika reaktorowego przeznaczone-
go do préb w locie. Podstawowe parametry projek-
towanego silnika: cigg —22 T, ciezar — 5T, moc ter-
miczna reaktora — 1000 MW. Budowe specjalnego
czlonu rakiety ,,Saturn” C-5 przewidzianego do ba-
dan w locie prototvpowych silnik6w rakietowych
obejmuje program ,.Rift”. Finalem tych przedsiewzieé
bedzie wykorzystanie doSwiadczen i budowa silnika
reaktorowego o ciggu ok. 100 T w ramach programu
,,Phoebus”.

Prowadzone sg réwniez prace o podstawowym zna-
czeniu dla dalszego rozwoju energetyki jgdrowej
w ogble, zmierzajgce do realizacji na szerszg skale
reaktoro6w jgdrowych pracujgcych na neutronach
szybkich.

Realizacja dojrzalego termicznie rakietowego silni-
ka reaktorowego wymaga jeszcze dlugotrwalych
i kosztownych badan. Zakres problemoéow dotvczacych
termicznych silniké6w reaktorowych jest niezwykle
szeroki. Najwazniejsze z nich to zagadnienie odpor-
no$ci materialéw konstrukecyjnych na wysokie tem-
peratury i promieniowanie jonizujgce oraz lekko$é
i niezawodno$é konstrukcji. Wybitnie przyszlosSciowy
charakter ma naped rakietowy dzialajgcy w oparciu
o reaktor termojgdrowy.

Dokonczenie w nastepnym zeszycte,
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Charakterystyki rewersyjnego silnika prgdu statego

metodq linearyzacyjng Lapunowa.

Budowa i zastesowania

Silnik rewersyjny (nawrotny) jest maszyng pradu
statlego, przeznaczong do pracy przy zmiennym kie-
runku obrotéw, przy czym zmiana kierunku wirowa-
nia ma odbywaé sie w mozliwie prosty sposéb. Linia
tgczgca silnik z elementem sterujgcym, np. przelgcz-
nikiem lub przekaznikiem, powinna mieé¢ mozliwie
najmniej przewodoéw z uwagi na duze trudno$ci pro-
wadzenia linii elektrycznych w samolocie. Jak wy-
nika z tych wymagan, silnik nawrotny rézni sie nie-
co budowg od zwyklego silnika pradu statego. Jego
schemat elektryczny przedstawiono na rysunku 1.
Silnik ma twornik o jednym uzwojeniu oraz dwa
uzwojenia wzbudzenia. Uzwojenie twornika jest zwy-
Kklym uzwojeniem pradu statego. Uzwojenia wzbu-
dzenia sg tak nawiniete, ze jedno wzbudza strumien
magnetyczny potrzebny przy prawym Kkierunku wiro-
wania, a drugie strumien dla lewego kierunku wiro-

Silnik rewersyjny, czyli nawrotny, jest silnikiem wykonawczym, czesto spotyka-
nym w osprzecie lotniczym. Podano krétki opis jego budowy. Wyprowadzono row-
nania uniwersalnych charakterystyk statycznych: mechanicznej, regulacji i mocy
oddawanej, oraz przytoczono ich wykresy. Wyprowadzono wyrazenia dla transmi-
tancji silnika, w zatozeniu liniowej charakterystyki magnesowania i postugujqc Sie

-+
U

1. Schemat silnika nawrotnego

wania. Jak widaé ze schematu, rozpatrywany silnik
jest maszyng szeregowg. Dla zmiany kierunku obro-
tow wystarcza przelgczenie dodatniego bieguna Zzré-
dia zasilania z jednego uzwojenia wzbudzajgcego na
drugie. Pomiedzy silnikiem a przelgcznikiem nalezy
prowadzi¢ linie dwuprzewodowsg; polgczenie ujemnej
szczotki silnika z ujemnym biegunem Zrédia zasila-
nia jest wykonywane badz poprzez potgczenie jej
z masg samolotu, bgdz dodatkowym przewodem, za-
leznie od systemu sieci pokladowej.

W przypadku maszyn wiekszej mocy, poczawszy
od kilkuset watow, stojan jest czterobiegunowy; dwa
bieguny zajmuje jedno uzwojenie wzbudzenia, pozo-
state dwa bieguny — drugie. Odpowiedni schemat
polaczen wewnetrznych przedstawiono na rys. 2. Sil-
niki mniejszej mocy maja stojan dwubiegunowy; na
kazdym biegunie znajduje sie jedna cewka stanowig-
ca catkowite wuzwojenie wzbudzenia. Odpowiedni
schemat polaczen wewnetrznych pokazano na rys. 3.

Pod wzgledem budowy pozostalych czesci silniki
nawrotne nie réznig sie od zwyklych maszyn pradu
statego.

Podstawowym zastosowaniem omawianych silnikow
sa rozmaite napedy agregatow platowca i silnika:
trymeréw, radiatoréw, klap lgdowania, statecznikéw,
hamulcéw aerodynamicznych oraz szeregu innych.
Szeroki zakres zastosowan sklania do rozpatrzenia
charakterystyk statycznych i dynamicznych tych sil-
nikéw, co pozwoli na lepsze projektowanie ukladow
napedowych, w ktérych sg one stosowane.

Charakterystyki statyczre

Charakterystyki statyczne sg oczywiscie charakte-
rystykami silnika szeregowego. Zaklada sie mozli-
wo$é regulacji napiecia zrodia zasilania, to znaczy,
ze silnik moze by¢ wilgczony na napiecie mniejsze
niz znamionowe. Omoéwimy charakterystyki: mecha-
niczng, regulacji i mocy.

Charakterystyka mechaniczna M =f(n)

Moment napedowy silnika prgdu statego jest na-
stepujacy:.
M=cn Py i {11
gdzie: ¢, — stala,
¢, — strumien magnetyczny wywolany uzwo-
jeniem wzbudzenia,
i—prad twornika.

W silniku szeregowym jest:

Dy =k i [2)
skad
M = cpk i (31
(—) &
(+) &
N ' 75
=P /
() &

2. Schemat potgczen wewnegtrznych silnika nawrotnego wigk-
szej mocy
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3. Schemat potaczen wewngirznych silnika nawrotnego mniej-
szej mocy

Wiadomo, ze prad twornika silnika pradu stalego
jest:
u—e
1= [4]
>R

gdzie: v — napiecie zasilajace,
¢ — SEM wirowania wzbudzana w uzwo-
jeniu twornika,
SR =R;+ Rs—suma opornosci uzwojen twornika
i wzbudzenia.

SEM wirowania moze by¢ okreslona z zaleznoSci:
e =cpndPy, = cgk,, ni [5]
gdzie: cg —stala,
n — liczba obrotéw silnika.
Po podstawieniu do [4] i prostych przeksztalce-
niach daje to:
U -
L= 3R+ cgkgn (6]

Po wprowadzaniu otrzymanej wartosci do wzoru
okreslajgcego moment obrotowy [3] otrzymuje sie:

Crkapu?
M=o 0 = 7

Zakladajgc mozliwos¢ regulacji napiecia zasilajg-
cego i wprowadzajgc pojecie wspodiczynnika sygnatlu:

u

“:fj; wu=qaqU;z, [8]
gdzie U,, jest znamionowg wartoScig napiecia zasi-
lajgcego, wyrazeniu [8] okreS$lajgcemu moment obro-
towy silnika mozna nadaé postacé:

Sty = AU
M =TSR+ cglgn)t .
(‘,R cEk,,_,n)

Aby zwiekszy¢é ogdélnosé rozwazan i otrzymaé wy-
godng w praktyce postaé wzoréw, nalezy postuzyé
sie metodg jednostek wzglednych, tzn. wszystkie
interesujace wielkosSci wyrazi¢ w postaci ulamkow
pewnych ich wartoSci odniesienia. Jako warto$sé od-
niesienia dla momentu obrotowego wygodnie jest

przyja¢ moment rozruchowy przy pelnym wystero-
waniu, tj. przy n=0 i a=1:

_kafII Uzn_

Mg =
(ZR)*

[10]

Warto§¢é wzgledna momentu obrotowego bedzie
wiec:
M a’
m=_——=—""_ [11]

M c. kgn \?
o mo
1+ Smbe)
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Jako warto$é odniesienia dla liczby obrotéw wy-
godnie jest przyjaé liczbe obrotow przy pelnym
wysterowaniu silnika i przy obcigzeniu rownym 0,25
momentu odniesienia. W rozpatrywanym przykla-
dzie nie mozna przyja¢ jako wartosci odniesienia dla
liczby obrotow jej wartoSci przy idealnym biegu ja-
lowym, gdyz jest ona woweczas nieskonczenie wielka.

Podstawiajac do wzoru [11] wartosci: a=1 1 m=
= 0,25, otrzymuje sie po prostych rachunkach:

R
CgKep

No = [12]

Podstawiajgc otrzymane wyrazenie do [11] i ozna-
czajac:

A [13]

otrzymuje sie réwnanie uniwersalnej charakterystylki
mechanicznej:

0

:L
(1 +2)?

Jest to rownanie rodziny hiperbol. Parametrem
réwnania jest wspéiczynnik sygnalu a. Asymptota-
mi rodziny sg proste m=0 i »= —1. Przy »=0
otrzymuje sie réwnanie:

m [14]

m = a2 .[15]

Moment rozruchowy jest wiec réwny kwadratowi
wspoéleczynnika sygnalu. Podane uwagi pozwalajg wy-
kresli¢ rodzine charakterystyk mechanicznych. Zo-
staly one przedstawione na rysunku 4.

Charakterystyka regulacji » = f .(a) przv m =
= const

Rozwigzujagc wyrazenie [14] wzgledem » otrzymu-
je sie:
a
y=———1 [16]
m
Jest to szukane roéwnanie rodziny uniwersalnych
charakterystyk regulacji silnika rewersyjnego. Zna-
leziona rodzina jest rodzing linii prostych, co sta-
nowi duzg zalete rozpatrywanego silnika. Parame-

trem rodziny jest warto$¢ momentu obrotowego m.
Dla » = 0 otrzymuje sie:

a=Vm [17

co jest zgodne ze wzorem [15]. Ponadto dla a=0
jest » = —1, to znaczy, ze rodzina uniwersalnych cha-
rakterystyk regulacji jest pekiem prostych wycho-
dzacych z punktu a«a=0, »= —1. W oparciu o te
dane mozna wykresli¢é znalezione charakterystyki.
Zostaly one przedstawione na rysunku 5.

Charakterystyka mocy p, = f () przy a = const

Z ogodlnej zaleznoSci znanej z mechaniki:

4. Uniwersalne charakterystyki mechaniczne m = f (v), przy
a = const
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5. Uniwersalne charakterystyki regulacji v = §(a), przy

m = const tab i

P=MQ [18]

3dzie: P —moc mechaniczna,
M — moment obrotowy,
Q —predkosé katowa,

otrzymuje sie nastepujaca =zaleznos¢ dla wartosci
wyrazonych w jednostkach wzglednych:
D, =mvw [19]
p, — jest mocg na wale silnika.
Po podstawieniu [14] do [19] otrzymuje sie:

pe= [20]

Jest to roéwnanie uniwersalnych charakterystyk
mocy silnika. Rodzina tych charakterystyk ma wspo6l-
ny punkt 7: p,=0 dla »=0. Przyrownujac do zera
pochodng wyrazenia [20] wzgledem », otrzymuje sie
wspoirzedne punktéw ekstremalnych rodziny:

‘2
Ymn =1, Dm =T [21]

Sa to maksima. Wykras rodziny uniwersalnych

charakterystyk mocy podano na rysunku 6.

Charakterystyki dynamiczne

Przy rozpatrywaniu charakterystyk dynamicznych
zalozono liniowo$¢ charakterystyki magnesowania

silnika. Zalozenie to, zgodne z postepowaniem przy-
jetym w ogélnej teorii maszyn elektrycznych [4],
oznacza badz to, Ze maszyna ma nienasycony obwodd
magnetyczny, badz tez linearyzacje charakterystyki
magnesowania w poblizu punktu pracy ustalonej.
Jego konsekwencjg jest stalo§¢ wspdiczynnikéw
indukcyjnosci, a tym samym i opornosci biernych.
Kosztem nieco mniejszej dokladnos$ci uzyskuje sie
duzg przejrzystos¢ wynikéw.

Dla obwodu elektrycznego omawianego silnika
otrzymuje sie réwnanie (rys. 1):

di )
u (t) = (Rs + Ry) ity + (Ls + L) A + kekgt (t) @m (B),

[22]

zdzie: Lg— wspoélczynnik indukcyjnosci wtlasnej
uzwojenia wzbudzenia,

L — wspotczynnik indukcyjnosci wlasnej

uzwojenia twornika,

k. —stala, wiazgca wartos¢ SEM ze strumie-
niem magnetycznym i predkosciag obro-
towa,

ym —predkosé obrotowa silnika.

Pozostate oznaczenia jak poprzednio.
Dla obwodu mechanicznego rozwazanego silnika
mozna napisa¢ réwnanie:

dw,,
2 74— Mo = M. = cnky, 2, [23]

gdzie: J —moment bezwladnosci wirnika wzgledem
jego osi obrotu,
M, —moment obciazenia,
M —moment napedowy elektromagnetyczny.

Otrzymane rownania sg nieliniowe. Dla ich rozwig-
zania zastosowano metode linearyzacji Lapunowa,
tj. nadanie zmiennych matlych przyrostow skonczo-
nych:

u (t) =U, + Au
i@t)y=1, + Ai [24]
m ) =02, + do,

Po podstawieniu wyrazen [24] do [22], pominieciu
wyrazen, w Kktérych przyrosty wystepuja w potedze
wyzszej niz pierwsza, oraz po uwzglednieniu, ze dla
stanu ustalonego:

Uc a (RS + Rt) Io = kc k,,/, Io -Qo, [25]

otrzymuje sie rdéwnanie zlinearyzowane wzgledem
przyrostow zmiennych:

. dAi
Au= (Rs + R¢) Ai + (Ls + L¢) E— +

+ k. klp -Qo Al + ke kq, I, Awm, [26]

Po przeprowadzeniu transformacji Laplace’a, row-
nanie powyzsze otrzymuje postac:

Ly + L,
R, + R,
+ ke klpIO AQm (s) [27]

AU (s) = [(RS +R,) (1 + s) + kek,l,!)o]/jl(s) +

Po podstawieniu wyrazen [24] do [22], pominieciu
wyrazen, w ktérych przyrosty wystepujg w potedze

£
025

420

6. Uniwersalne charakterystyki mocy P, = f (»), przy a = const
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drugiej i wyzszej oraz po uwzglednieniu, ze w sta-
nie ustalonym zachodzi réwnosé¢: '

Mo = cnkyl2, [28]
otrzymuje sie zaleznos$¢:

dw,,

Jl @ 2cmkylo Ay, [29]
bedacg réwnaniem roézniczkowym liniowym wzgle-
dem przyrostow zmiennych.

Po przeprowadzeniu transformacji Laplace’a uzy-
skuje sie:
sJ AQ (s) = 2Cm kg 1o AI (5) [20]

W wyniku rozwigzania ukladu rownan [27] i [30]
przy jednoczesnym wprowadzeniu oznaczen:

kek gIo=co [31]
(Rs + Ry) + ko kgf2,
s =T, [32]
2C,k ke Iy
Is, + L
—= ==, [33]
2cmkek,[,210
otrzymuje sie ostatecznie réwnanie wiazgce wielkosé
wejSciowg — napecie u (t) z wielkoScig wyjSciowg
wm (t), poprzez ich transformatory:
AU (5) = co (1 + Tys + T15?) A2 (5) [34]

Na podstawie rownania [34] mozna uzyskaé¢ wy-
razenie dla transmitancji silnika:

AQ, () 1
AU(s) ~ co (1 + Tys + Tys?)

Gg(s) = [35]

Jezeli jako wielko$§¢ wyjSciowyg przyjaé kat obrotu
walu silnika, to wobec zaleznoS$ci:

t
W)= [ wn®dt [36]
o
otrzymuje sie:
48 (s) _ 1
AU(s) cos (1 -+ T;s + T,s?)

Gy () = [37]

Odpowiedni schemat blokowy podano na rysun-
ku 1.

Drugim interesujgcym przypadkiem pracy silnika
w stanie nieustalonym jest przypadek zaklécen po-

al 7 400y 1 Y]
Coll+sTy*s%T,) - N
7. Schemat blokowy II silnika rewersyjnego
amy | _ 1 ~~ _od o B B LB
iy — 7 ...npf, +37; l*s/;'s‘"?; S kel

8. Schemat blokowy II silnika rewersyjnego

chodzacych od zmiennego obcigzenia. Przypadek ten
zostanie rozpatrzony w zalozeniu staloSci napiecia
zasilania. Jest wiec:

u=U, = const mo = my () [38]

Punktem wyjscia sg réwnania [22] i [23], do kto-
rych nalezy teraz podstawi¢ wartosci [37]. Dla zli-
nearyzowania réwnan, zgodnie z przyjeta metods,
przyjeto:

i@t)=I,+ Ai
o () = Qo + Awm [39]
m (t) =M, + Amo
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Po wprowadzeniu powyzszych wartosci do réw-
nan [22] i [23], uwzglednieniu, ze dla stanu ustalo-
nego sa w mocy zaleznosci [25] 1 [28] oraz PO po-
minieciu wyrazen, w ktérych przyrosty zmiennych
sa w potedze drugiej, otrzymuje sig:

z rOwnania [22]:

dAi
(Rs + Ry) At + (Ls -1 Ly) _1_17: Tk k2,41 +
+kkplo Aom =10 [40]
z rownania [23]:
dldw,, ]
J —dt T Amo = 2c,, kg Io A2 [41]

Powyzsze réwnania sg rownaniami roézniczkowymi
liniowymi wzgledem przyrostow zmiennych. Po
przetransformowaniu ich wg calki Laplace’a, przyj-
mujg one postaé:

145 ——
[(RS + Rt) ( s R, + R, )

+ kek,I,.Qo] AL(S) + kekyIo A2, (5) =0 [42]

Js AQm () + AM, () = 2 ek 1o AI (5) [43]

W wyniku wyrugowania zmiennej I(s) z powyz-
szych rownan otrzymuje sie:
1+ STI + s_zT2

M, = - == = AQ, (s 44
AM, (s) J T, + T,s 04 (5) [44]

Z otrzymanego réwnania mozna wyliczyé transmi-
tancje silnika, przy traktowaniu przyrostu predkosci
obrotowej jako wielkoSci wyjSciowej i momentu
obcigzajgcego jako wielkoSci wejSciowej:

49, (s) T, + sT,

- = — [45]
AM, (s) J i1 + 8T, + s2T)

Gime (8)=

Jezeli jako wielko§¢é wyjSciowg silnika potrakto-
wacé kat obrotu jego walu, to zgodnie z réwnaniem
[36] odpowiednia transmitancja bedzie:

Cmg &) =2y (= Js(L+ T, + s°T) [46]

Wystepujace w powyzszych wzorach wielkosci T,
i T, zostaly uprzednio okreSlone zaleznoS$ciami [32]
i [33]. Odpowiedni schemat blokowy podano na ry-
sunku 8.

Whnioski

W niniejszej pracy rozpatrzono przvonadek stero-
wania silnika nawrotnego przez zmianec iego napie-
cia zasilania oraz wplyw zmian momeuntu obcigze-
nia.

Otrzymane charakterystyki pozwalaja okres$lic:

1) wlasno$ci statyczne silnika przy zmianie: napiecia
zasilajgcego i momentu obcigzenia,

2) wlasnosci dynamiczne silnika przy zmianie napie-
cia i stalym momencie obciagzenia. Przypadek ten
obejmuje np. zachowanie sie silnika przy waha-
niach napiecia sieci poktadowej, wywolanych pra-
ca innych, zasilanych z niej, agregatow,

3) wlasnos$ci dynamiczne silnika przy stalym napie-
ciu zasilania i zmiennym momencie obcigzenia,
co np. obejmuje przypadek dynamicznie zmienia-
jacych sie obcigzen pochadzenia aerodynamicz-
nego.

Zdaniem autora rozpatrzono najwazniejsze przy-
padki pracy silnika. Otrzymane wyniki wskazuja, zZe
silnik rewersyjny, dla ktérego jako wielkodé wejscio-
wa przyjeto napiecie zasilajace, a jako wielkos¢ wyj-
Sciowg — predkosé obrotowsg, moze byé traktowany
jako czlon rzedu drugiego—inercyjny lub oscyla-
cyjny, zaleznie od wartoSei momentu bezwladnosci,
opornosci czynnych i biernych oraz statych charakte-



ryzujgcych moment napedowy, strumien i SEM sil-
nika. Jezeli wyrazenie:

4=01*(Rs+ R: + ke ky20)? — 8 (Ls + Li) o ke k315
[47]
jest ujemne, to silnik jest czlonem oscylacyjnym.
Jezeli jest ono nieujemne — czlonem inercyjnym
rzedu drugiego.

Jezeli jako wielko§¢ wyjsciowg przyjaé kat obro-
tu watlu, to w transmitancji silnika pojawi sie do-
datkowo transmitancja cztonu catkujgcego. Jezeli jako
wielkos¢é wejsciowsg przyja¢ moment obcigzenia, a za
wielko§¢ wyjSciowg jego predko$é obrotowsg, to
w transmitancji silnika wystapig transmitancje na-
stepujacych czlonéw: oscylacyjnego lub inercyjnego
II rzedu (zaleznie od znaku wyrazenia [46]) wzmac-
niajgcego i roézniczkujgcego rzedu pierwszego. Jezeli

jako wielko$é wyjSciowg przyjaé kat obrotu watly,
analogicznie jak poprzednio, pojawi sie transmitan-
cja czlonu catkujgcego.

Na zakonczenie nalezy podkres$li¢ korzystny prze-
bieg charakterystyk statycznych, szczegélnie charak-
terystyki regulacji.
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Metoda punktéw wymiarowych w zastosowaniu do krzywych ptaskich

i przestrzennych

W artykule omowiono kompleks zagadnien stanowiqcy jednag calo$é, a obejmu-
jacy mowoczesne metody projektowania topatek — wyznaczanie charakterystycz-
‘ nych parametrow geometrycznych oraz wspotrzednych profili za pomocq maszyny
matematycznej z programu, ktéry réwmnocze$nie pozwala ma okreslenie wspdtrzed-
nich marzedzia, omowienie mowego procesu technologicznego wykonania szablondéw
z wykorzystaniem danych z maszyny cyfrowej,
wzorcow plaskich i przestrzemmych, uwagi i wnioski ogolne. Rozwazania oparte sq

na pracach wykonanych w Instytucie Lotnictwa.

Jednym z podstawowych elemen-
tow  konstrukcyjnych w  silniku
turbinowym ze sprezarkg osiowg
sg lopatki. Stanowig one zasadni-
czy problem zaréwno dla konstruk-
toréw, jak i technologow.

W pracach projektowych najbar-
dziej pracochlonnym jest okreslenie
wspoirzednych konkretnych prze-
krojow tlopatki przy zadanych pa-
rametrach przepltywu. Dotychczaso-
wa metoda wykres§lno-analityczna
pozwalala mna wyznaczanie wspot-
rzednych profilu, pél przekroju lo-

patki, potozenia $rodka ciezkosci,
momentéw bezwladnosci przekroju
i innych parametréw geometrii

przekroju, ale obarczona byla dwo-
ma zasadniczymi wadami.
Wymagata ona olbrzymiej i Zzmud-
nej pracy obliczeniowo-kres$larskiej
i dawala wyniki obarczone duzymi
bledami. Dla zlikwidowania tych
mankamenté4w opracowano metode
analityczng, za pomocg ktérej moz-
na obliczy¢é wszystkie wyzej wy-
mienione parametry z wiekszg do-
ktadnos$cig (lit. 1). Poza tym, me-
toda umozliwia zaprogramowanie
obliczen na maszyne matematyczng.
Podstawowym zalozeniem tej meto-
dy jest nalozenie wspoéirzednych
profili symetrycznych na linie
szkieletowg bedaca odcinkiem iuku
kola. Metoda stanowila podstawe
do zaprogramowania obliczen na
elektronicznej maszynie cyfrowej
dla dwéch podstawowych profili C4

i NACA 65-010, najczeSciej stoso-
wanych w sprezarkach. OczywiScie
przy niewielkiej korekcie progra-
mu mozna oblicza¢ réwniez profi-
le innych serii. W artykule nie po-
daje sie wzorow i metodyki licze-
nia momentéw bezwladnos$ci, pol
przekrojow, potozenia Srodkoéw ciez-
kosci i innych wielkosci, przytacza
sie natomiast istote obliczen wspdl-
rzednych profilu., Pelny program
obliczen zawiera praca zbiorowa
(lit. 1).

Istote obliczen wspoéirzednych wy-
nikajgcych z natozenia profilu pod-
stawowego na wygieta linie szkiele-
towg ilustruje rys. 1.

Dla zachowania podobienstwa ge-

ometrycznego istnieje koniecznos$é
ustalenia zaleznoS$ci:
A -
e b

WartoSci wyrazenia xi/b uzyskuje
sie z danych przyjetego symetrycz-
nego profilu podstawowego.

Zalezno$¢ Xy i Y, wyrazajg wzo-
ry [2] i [3]:

&

.’I:M = R; - sin (g()l — E’) [2]

Yki = R;* cos (qﬁl —’%) [3]

Przy czym dla wspoéirzednych po-
wierzchni wypuklej grzbietu nale-
zy przyjaé:

Ri=R+ C; [4]

rozwoj technologii dokladnych

a dla powierzchni wklestej — ko-
ryta:
Ri=R — C; [5]

\

W ten spos6b uzyskuje sie wspobi-
rzedne profilu wygietego w uktla-
dzie wspbirzednych zawieszonym w
Srodku kota, ktérego odcinek sta-
nowi linie szkieletows.

Po okre$leniu polozenia Srodka
ciezko$ci, wspoéirzedne koryguje sie
do nowego ukladu zawieszonego w
Srodku ciezkosci profilu.

Na zyczenie technologéw grupa
opracowujgca metode analityczng
zaprogramowala rowniez wsp6i-
rzedne S$rodkéw ko6t stycznych do
profilu. Promienie tych koét majg
odpowiadaé¢ narzedziom uzytym do
wykonywania wzorcéw lub szablo-
noéw, co bedzie omoéwione w dal-
szym ciggu artykulu. Zasade obli-
czania wspbéirzednych narzedzia
przedstawia rys. 2. Polega ona na
wyznaczeniu normalnych do profi-
lu w okreS§lonych punktach profilu,
odlozeniu promienia kota na nor-
malnej i okres$leniu wspéirzednych
promienia. Jako uproszczenie przy-
jeto normalng nie do profilu, a
normalng do siecznej przeprowa-
dzonej przez dwa punkty profilu
sgsiadujgce z punktem stycznosci.
Blad wynikajgcy z tego uproszcze-
nia juz w zupelnosSci pomijalny z
wyjatkiem bliskiego otoczenia kra-
wedzi natarcia i sptywu.
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Wspéirzedne narzedzia okre$lajg
nastepujgce zaleznosSci:

xir=x; + dx [6]
Yir = Yi + Ay [7]

Wspblirzedne xip i yir oznaczajg
zar6wno promienie kot zewncgtrz-
nych, jak i wewnetrznych z tym, ze
wartosci x i y nalezy przyjmowac
ze znakami wynikajgcymi z naste-
pujacej zasady.

Promien 7r traktuje sie jako wek-
tor zawieszony w punkcie styczno-
Sci, a przyrosty x i y oblicza sie
z iloczynu promienia i odpowied-
niej funkcji trygonometrycznej (si-
nus lub cosinus) kgta zawartego
miedzy dodatnim kierunkiem osi x
i wektorem promienia (patrz rys. 2).

Warto$ci dx i A4y wystepujgce we
wzorach [6] i [7] oblicza sie z na-
stepujgcych zaleznoSci:

A Xi+1 — Li—1 -

y=’r< e = -
" V (@i, —%i- )T Wis1—Yi-y)?
[8]

Yi+1~ Yi—

Ax=r1rp === - = ==t
]/(Iiﬂ'“l'i—l)?‘ T (Y1~ Yiy)?
[91

Korzystajac z powyzszych zalez-
no$ci opracowano program na elek-
troniczng maszyne cyfrowg ZAM-2.
Zesp6l danych wprowadzonych do
maszyny obejmuje wspoélirzedne pro-
filu symetrycznego, kgt wygiecia
profilu, liczbe punktéw oraz ogra-
niczenia. Wyniki otrzymywane =z
maszyny obejmujg wspoéirzedne pro-
filu wygietego, wielkoSci po6l prze-
kroju, momenty bezwladno$ci, poto-
zenie S$Srodka ciezko$ci, a takze
wspolirzedne Srodkow kot (narzedzi)
stycznych do profilu od strony ze-
wnetrznej i wewnetrznej.

Wtlaczenie do programu oblicze-
niowego zadania wyznaczania wspdi-
rzednych Srodkéw narzedzi ma S$ci-
sty zwigzek z opracowang i przy-
jeta do realizacji metodg wykona-
nia wzorcow plaskich i przestrzen-
nych.

Istota metody polega na wyelimi-
nowaniu pracy wzorcarzy przy wy-
konaniu wzorcéow linii krzywych
dowolnych i powierzchni przestrzen-
nych krzywokres§lnych i zastgpieniu
jej pracag dokladnych obrabiarek-
wiertarek wspoélrzednosciowych.

Rysunkowe okreSlenie krzywych
dowolnych sprowadza sie do wyz-
naczenia dostatecznie gestego zbio-
ru punktéw, wymiarowanego w
ukladzie wspoéirzednych prostokagt-
nych lub biegunowych, oraz wa-
runku zachowania cigglosci linii
tgczacych te punkty. Stad narzuca
sie metoda materialnego odtworze-
nia wzorcow tych krzywych — li-
nii lub powierzchni — przez wy-
miarowe wykonanie punktéow ujc-
tych wspolrzednymi i stycznego po-
lgczenia tych punktow bez tworze-
nia zalaman w ciggloSci tych linii
i powierzchni. Istnieje jeszcze je-
den czynnik zmuszajacy do stoso-
wania tej metody wykonania, a
mianowicie wysokie wymagania do-
tyczace krzywych oraz ich poloze-
nia w stosunku do baz.

Ilustruje to rys. 3, na ktérym po-
kazano szablon do kontroli lopatek
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1. Zasada tworzenia profilu wygietego z profilu symetrycznego — sposob naklada-

nia rozkladu grubosci:
x;
b

T
prof. sym =T prof. wygietego:

Srodek cz‘e;z-‘laa\

B

1

2. Zasada obliczenia wspoirzednych narzedzia — xip, i Y;p, — wspoéirzedne Srodka
narzedzia stycznego z profilem od strony zewnetrznej,

Tlpy 1 Ylpy, —
wewnetrznej

kierujgcych. Bazg materialng w tym
szablonie sg powierzchnie A i B
oznaczone trojkagtami, a rzeczywis-
tym poczatkiem ukladu jest prze-
ciecie powierzchni A i B, punkt 0.
Zawieszenie poczatku ukladu wspoli-
rzednych dla profilu znajduje sie
natomiast w punkcie O,.

W tym ukladzie wyznaczone s3
zarowno punkty profilu (x i y), jak

wspoélrzedne Srodka narzedzia stycznego z profilem od strony

i zawieszenie $Srodkéw narczedzi
(xr i vyr). Tak wiec, przyjmujgc
dlugo$¢ samego profilu okoto 40 mm
i przesuniecie uktadu wspoélirzed-
nych ,,0,” w stosunku do material-
nego punktu odniesienia ,,0”, wy-
miar ,,a” rowny 70 mm, to okaze
sie, ze skrajne punkty profilu be-
da odlegle od bazy o ponad 90 mm.

Przyjmujgc  klasyczne  metody



wykonania profilu szlifowanie
profilu na szlifierkach pantogra-
ficznych 1 pokrewnych nalezy
wykonaé  rozrysowanie w skali
50:1, 20:1 lub 10:1, co przy wy-
miarach omawianych powyzej wy-
maga duzych ekranéw, na ogdl nie
stosowanych w tych obrabiarkach.
Poza tym, w miare wzrostu wymia-
réw maleje skala stosowanych po-
wiekszen. Stosowanie w tych przy-
padkach powiekszen dzielonych
skladajacych sie z poszczegdinych
fragmentow profilow daje zwykle
niecigglosci w miejscach podziatu.
W  przypadku stosowania metody
punktowej, omoéwionej w dalszym
ciggu artykulu, dokladnosé prak-
tycznie nie zmienia sie ze wzros-
tem wymiaréw ,a” i dlugosci pro-
filu.

Sam proces technologiczny wyko-
nania szablonu ma trzy fazy:

1. Cze$¢ wstepng wykonanie
poifabrykatu — na ktérg skiadajag
sie: wykonanie obrysu zewngtrzne-
go, ulepszanie materialu oraz szli-
fowanie plaszczyzn czolowych i baz.

2. Wykonanie punktéw wymiaro-
wych — podstawowa operacja tej
metody oraz czernienie.

3. Faza wykanczajgca. Slusarskie
wykonczenie profilu, chromowanie
czeSci profilowej, kontrola ostatecz-
na i cechowanie. Jak wynika z
przebiegu procesu, podstawowg ope-
racje stanowi wykonanie punktéow
na wiertarce wspblrzednosciowej.
Po tej operacji powstaje profil
skladajgcy sie z tukow kél o Sred-
nicy narzedzia (rys. 4a).

Kola te sg styczne do profilu te-
oretycznego. Nastepna operacja to
czernienie, ktérej celem jest stwo-
rzenie warunkéw dogodnej obser-
wacji i kontroli przy wyprowadza-
niu profilu przez $lusarza. Pizy pi-
lowaniu nastepuje usuwanie wiorz-
chotkow, a wiec powstawanie od-
cinkéw niezaczernionej powizarzchni,
na przemian z czarnymi wnekami
wyznaczajacymi  wilasciwy  profil
(rys. 4b). Szeroko$¢ czarnych pas-
kéw ,,b” jest miarg odleglosei ,.g”
pilowanego profilu od profilu tec-
retycznego (rys. 5).

Zalezno$¢ te dla profilu ptaskiego
wyraza wzor wynikajgcy z zalez-
nosci geometrycznych:

=3[V (if] e

Zakladajgc Srednice narzedzia d=
=5 mm 1 dobrze widoczng szero-
ko$§é czarnego paska b = 0,5 mm, od-
legto$§é¢ ,,g” powierzchni pilowanej
od zadanego profilu wynosié¢ bedzie
okolto 12 . Przy S$rednicy na-
rzedzia 10 mm, wartoSci g=5 u
odpowiada wymiar b =0,45 mm.
Tak wiec, mierzagc wymiar b moz-
na z duzg dokladno$cig oceni¢ po-
tozenie profilu zgdanego. Taki spo-
s6b wykanczania profilu ma jeszcze
jedng zalete, a mianowicie w cza-
sie usuwania nadmiaru materiatu
(pilowanie wierzcholkéw) wyko-
nawca ma stalg kontrole wynikéw
swej pracy bez potrzeby przepro-

wadzania ucigzliwych pomiaréw.
Operacja staje sie mozliwa do wy-
konania nawet dla przecietnie

wprawnego $lusarza. Z drugiej stro-

] bxom
{ is

gi’[),b,'

O

BAJ

3. Szablon do kontroli grzbietu tlopatki.

XF

\Ye

e

a 100t ——=

A i B materialne bazy szablonu. Wspoi-

rzedne profilu x i y oraz wspéirzedne srodkoéw narzedzia o $rednicy dp — Xp, Yp
podane sg w ukladzie zawieszonym w punkcie 0, o wspoéirzednych a i b

a)

bl

o '

\\

4, Zasada procesu recznego wykanczania profilu:
a) obraz profilu po nawierceniu narzedziem o S$rednicy dp,

b) widok pilowanego profilu po

lekkim usunieciu wierzchotkéw

nieréwnosci.

Czarne pola to zagiebienia po nawiercaniu punktéw wymiarowych. Biate pola —

miejsca po spilowaniu wierzchotkéw

2adany_profil

)

5. Zalezno§¢ wymiarowa miedzy Sladem
narzedzia, Jego S$rednicg i zagtebic-
niem

ny wtasciwg powierzchnie pomia-
rowg szablonu (powierzchnie robo-
czg) stanowig odcinki 1, a nie za-
glebienia 2 (patrz rys. 4b). W zwigz-
ku z tym, majgc dane rzeczywiste
wspoirzednych dna zaglebien (punkt
styku tuku kota z profilem teore-
tycznym) mozna skorygowaé profil
szablonu przez narzucenie odpo-
wiednich wymiaréow b, a zatem
przesungé¢ profil o wielkosé¢ g (patrz
rys. 5). Taka konieczno$é¢ zachodzi
przy drobnych biedach, np. w za-
mocowaniu, w czasie wykonywania
operacji nawiercania, ewentualnie
przy zastosowaniu innej S$rednicy
narzedzia niz przyjeta do obliczen.
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Po doprowadzeniu profilu do sze-
rokosci czarnych $ladéw b okolo
0,5 mm, stwierdzeniu wizualnym
nie zanikniecia zadnego punktu, na-
stepuje wygladzenie profilu osetksy,
przy ktoérej usuwana jest warstwa
od 0,01 do 0,02 mm. Tak wykonczo-
ny profil podlega chromowaniu,
przy ktéorym naklada sie warstwe
o zadanej grubosci, zwykle 3—5 u.
Celem tej operacji jest nadanie pro-
filowi odporno$ci na $cieranie.

Omawiana powyzej metoda punk-
tow wymiarowych moze byé stoso-
wana rowniez do powierzchni prze-
strzennie krzywych, wymiarowa-
nych w ukladach wielokrotnych
prostokatnych, biegunowych czy
kombinowanych. Przykladem takiej
powierzchni moze byé wklesta lub
wypukla strona topatki. Wzorzec
wypuktej strony topatki pokazano
na rys. 6.

Jak wida¢, powierzchnia ta zosta-
la wymiarowana w mn przekrojach,
a kazdy przekroj w uktadzie wspoi-
rzednych prostokatnych. Poczatki
uktadow lezg na wspolnej osi Z,
a same uktady w kolejnych prze-
krojach obrocone sg o pewien kat a.
Na rysunku, w przekroju ,,i” wry-
sowane zostalo kolo o $rednicy dr,
ktorego sSrodek okreslony jest wspot-
rzednymi xr 1 yr. Tak wiec ten
przypadek Kkrzywizny przestrzennej
mozna by potraktowaé¢ jako zespo6l n,
krzywizn ptaskich, miedzy ktorymi
przeprowadza sie powloke ciggia
bez zalaman i gwaltownych prze-
ciec. W rzeczywistosci realizacje
metody punktow wymiarowych
dla krzywych przestrzennych pro-
wadzi sie przez zastosowaniz na-
rzedzi z zakonczeniem kulowym.
A wiec zamiast kola o Srednicy dr
stosuje sie w tych punktach kule
o S$rednicy dr. W tym przypadkku
jednak nalezy uwzgledniaé¢ popraw-
ki wynikajgce ze skretu piora to-
patki, a wyrazajgce sie pochyloscig
w plaszczyznach rownolegltycn do
plaszczyzny y-—2z, przeprowadza-
nych na réznych warto$ciach wx,
jak to wida¢ z rys. 7. Numery 1, 2
i nastepne oznaczajg kolejne prze-
kroje. Kat f, (dla x = 0), nieréwny
zeru wynika z réznicy grubosci pro-
fili przekroju 1 i przekrojé6w na-
stepnych (dla utatwienia przyjeto
proporcjonalny spadek grubos$ci z
dtugoscia lopatki). Katy f dla war-
tosci réznych od zera sg wynikiem
zmiany grubos$ci profilu oraz kata
skretu @ w ogdélnym przypadku [
jest zmienne z dlugo$cig. Z uwagi
na mate warto$ci bezwgledne kata
f, dla celéw praktycznych mozna
obliczy¢ ten kat dla przekroju ,,i”
w punkcie odlegtym od osi 2 o war-
tosci x z nastepujgcej zaleznoS$ci:
T tg Aaisy + x, tg Aa; +
tg ﬂi(.\‘n)zi -

+ y; o " Yi=nien
Yitr (xm) - Yi-y (xn) (1
Ci <k Ciwg

Znajomo$¢ warto$ci kata fi w pun-
kcie x, pozwala na wprowadzenie
przyblizonej korekty Ay, jak to
wida¢ z rys. 8. Korekta jest wyni-
kiem przemieszczenia sie punktu
styku A’ z przekroju i do A”. Kat
fi pokazano na rysunku 8 o war-
toSci wyraznie przesadzonej. W roz-
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6.

~

4

Przestrzenny wzorzec profilu lopatki. W przekroju ,,i”” pokazano narzedzie
o S$rednicy e i wspolrzednych jego srodka xp i yp. Poczatki ukiaddow wspoi-
rzednych ,,0”” kolejnych przekrojow lezg na prostej stanowigcej o$ Z. A« stano-
wi kat skrecania uktadu odniesienia miedzy sgsiednimi przekrojami

]

x=0

————— x=5
\E\Q 0
| X ’5

Wielko$¢é wspoirzednych y, przy statej odleglosci od poczaitku uktadu — przy
stalym x, dla réznych jego wartosci — pochylenie wzdluzne profilu topatki wy-
nikajagce ze skretu piora:

C, — odlegltos¢ miedzy sgsiednimi przekrojami.

8.

Korekta wspolrzednych Srodka kuli 4y (xn) wynikajaca ze skretu piora

L —)

=

Nawiercanie punktéw wymiarowych na wiertarce wspoirzednosciowej:

W — wzorzec, F — narzedzie - frez, G — glowica katowa, x, y, 2z — ruchy obra-
biarki zgodne z kierunkiem osi wspoéirzednych na wzorcu

Na rysunku pokazano réwniez obrét dookota osi z konieczny dla zrealizowa-
nia kagta skretu,



wigzywanych przypadkach dla mak-
symalnej warto$ci x i maksymal-
nej wartosci « kat g dochodzil do
kilku stopni, a korekta A4y, dla
dr=5 mm do 0,025 mm. Narys.8
pokazano obraz uproszczony, dla ce-
16w praktycznych jednak w zupel-
nos$ci zadowalajacy. W rozwigzy-
wanych przypadkach przyjeto ko-
rekte¢ w pasmach X, — xp, Ty — Xe
itd. o warto$ci Ay zmiennej co
5¢«. Wartosci Ay(x,) obliczono z za-
leznosci:

3 2ﬂi(xn)
sin )

ccos ¥ [12]

AY vy = dr

cosm’( xn)

gdzie y okreSla sie z siecznej pro-
filu przeprowadzonej przez 2 punk-
ty sasiadujace z A’ odleglego od
01 0 Ty

tg ¥ (xmy = “li('\LL,‘y(:\""’_ll [13]
Tn-1 — Lin+1)

Majgc tak obliczone wspoéirzedne
narzedzia — $rodka kuli — mozna
przystapi¢ do wykonania punktow
wymiarowych. Operacje te wyko-
nuje sie na wiertarce wspéirzedno-
Sciowej. Celem podwyzszenia wy-
gody pracy na tej maszynie skon-
struowano glowice katowag umozli-
wiajgcg prace wedlug schematu po-
danego na rys. 9. Zaznaczone na
rysunku 9 ruchy pokrywajg sie ze
wspo6irzednymi profilu, a obrét wo-
ko6l osi z umozliwia realizacje obro-
tu ukladoéw wspoélrzednych — kat a.

Dzieki duzej .uniwersalnosci wier-
tarek wspobirzednosciowych orazich
najwyzszej dokladno$ci mozna rea-
lizowaé¢ dowolne uktady proste i zio-
zone, dowolne przemieszczenia przy
zachowaniu statej kontroli wszyst-
kich ruchow. Problem dokladnosci
wykonania punktéw wymiarowych
ograniczony jest sposobem bazowa-
nia przedmiotu i jakos$cig przyje-
tych powierzchni bazowych, a nie
matematycznym okresleniem wspo6i-
rzednych narzedzia, ani przesunie-
ciem narzedzia na samej obrabiarce.
Celowo$¢ stosowania tej metody
wyznaczajg trzy podstawowe war-
tosci:

1. Krzywe na przedmiocie nie daja
sie aproksymowaé¢ prostymi fun-
kcjami matematycznymi na przy-
ktad tukiem kota, elipsg i tym
podobnym.

2. Krzywe — linie czy powierz-
chnie — na przedmiocie majg
wysokie wymagania dokladnos$-
ciowe.

3. Elementy wykonuje sie w poje-
dynczych sztukach — w formie
wzorcoOw podstawowych.

Dotychczas metode te stosowano
do wykonywania wzornikéw tlopa-
tek (rys. 6), szablonéw do lopatek
(rys. 3), matryc do precyzyjnego
kucia lopatek, walcow do walcowa-
nia profilu, topatek (profil lopatki
nawiniety na powierzchni walco-
wej) oraz do wykonania platow w
metalowym, aerodynamicznym mo-
delu samolotu (rys. 10).

Podstawowe zalety tej metody to:
1. Wykonywanie wszystkich ele-
mentéw krzywych z jednego za-
mocowania czy ustawienia, tj.

s

10. Nawiercanie punktéw wymiarowych na piatach metalowego modelu do dmu-

chan aerodynamicznych

Ze wzgledu na nizsze wymagania operacja realizowana

zarce narzedziowej

doktadno$¢ polozenia wszystkich
punktéw na plaszczyznie c¢zy w
przestrzeni jest praktycznie jed-
nakowa.

2. Dokladno$¢é wykonania modelu

nie zalezy od jego wielkosci, co

metodzie tej daje wyrazng prze-
wage nad metodami projekeyj-
nymi.

Wielko$¢ wykonywanego modelu

praktycznie nie ma ograniczenia

(decyduja jedynie mozliwoS$ci

obrabiarki).

4. Eliminuje element posredni —
rozrysowanie — z jego biledami
zmiennymi w czasie.

5. Eliminuje prace wzorcarzy i ma-
szyn unikalnych jak szlifierki
pantograficzne.

6. O dokladnosci wykonania decy-
duje w podstawowy sposéb do-
kltadna maszyna, a nie wprawa
i doswiadczenie czlowieka.

7. Ostatnie operacje nadawania
profilu odbywajg sie przy statej
wizualnej kontroli wynikow pra-
cy, bez potrzeby stosowania klo-
potliwych pomiaréw i nerwowej
pracy w obawie o przekroczenie
tolerancji profilu.

8. Wilasciwe nadawanie wymiarow
jest szybkie — okolo 1 minuty
na punkt.

9. Metoda umozliwia wykorzysta-
nie danych z maszyny cyfrowej,
co decyduje o szybkim opraco-
waniu dokumentacji.

10. Skraca do minimum faze przy-
gotowania i uruchomienia wyko-
nawstwa wyrobu.

11. Pozwala w dalszej perspektywie
przej$¢ na obrobkeg ciggla na
obrabiarkach sterowanych pro-
gramowo.

Do ograniczen tej metody nalezy za-

liczy¢ przede wszystkim:

1. Wysoki koszt uruchomienia.

2. Duza wydajno$¢, ale tylko w
warunkach produkcji jednost-
kowej.

3. Ograniczenie do materialow w

w

jest na dokiadnej fre-

stanie nadajgcym si¢ do obroékki
skrawaniem.

Omawiane powyzej prace po-
twierdzajg konieczno$é Scistej
wspoipracy konstruktorow i tech-

nologéw we wszystkich fazach po-

wstawania projektu. Juz w poczat-

kowym okresie powstawania koen-

strukecji — przy doborze profili i

obliczeniach gazodynamicznych —

tworzg si¢ podstawowe dane tech-
nologiczne — wsp6irzedne Srodicow
narzedzia do wykonania wzorcow
tych profili. Dla szybkiego uzyska-
nia dokladnych wynikéw oblicze-
nia te zaprogramowano na maszyne¢
cyfrowg. Nastepne ogniwo do opra-
cowania metody technologicznej u-
mozliwiajgcej szybkie i dokladne
wykorzystanie tych danych, nastep-
nie bezpos$rednie wykonanie wzor-
coOw tg metodg i wreszcie opraco-
wanie procesu technologicznego po-
zwalajacego na powielanie wzorcow

w wyroby konstrukcyjne, np. lopat-

ki droga:

a) kucia precyzyjnego z matryc wy-
konanych metoda punktows,

b) kucia zgrubnego i precyzyjnego
walcowania, na walcach wyko-
nanych tg metoda,

¢) obrébki mechanicznej — kopio-
wania wedlug wzorcow,

d) mierzenia profili lopatek wedlug
wzorcOw wykonanych metodg
punktows.

Jak widaé¢ z powyzszego, tancuch
zwigzanych: czynnoéci rozcigga sie
od poczatkowycin obliczen w fazie
projektowania do ostatecznej kon-
troli wyrobu.
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SAMOLOT BELL X-22A

W maju 1965 roku opus$cit hale
montazowg do$wiadczalny samolot
pionowego startu Bell X-22A, ktore-
go budowe finansowaly wspoélnie
trzy rodzaje broni: marynarka, ar-
mia 1 lotnictwo (stad okreSlenie
samolotu ,Iri-Service VTOL”).
Dzieki temu Stany Zjednoczone dy-
sponujg obecnie trzema typami do-
Swiadczalnych samolotéow pionowe-
go startu z napedem S$miglowym.
Sag to: Curtiss-Wright X-19A, Ling-
-Temco-Vought XC-142A i bedacy
tematem niniejszej wzmianki Bell
X-22A. Sg one przeznaczone do ba-
dania wtasciwosci mechanicznych i
aerodynamicznych réznych ukladow
samolotéw VTOL oraz mozliwosci
ich zastosowania do celow wojsko-
wych, glownie jako samolotow
transportowych i rozpoznawczych.

Charakterystyczng cechg samolo-
tu X-22A sg obudowane, przechyl-
ne $migla umieszczone na skrzy-
dtach o uktadzie tandem. Taki uktad
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samolotu zostal wybrany w oparciu
o wyniki dtugoletnich badan prowa-
dzonych przez firme Bell Aerosy-
stems Co. w dziedzinie samolotéw
pionowego startu. Badania te do-
prowadzily do sformulowania trzech
podstawowych wymagan, ktére po-
winny by¢ uwzglednione przy pro-
jektowaniu transportowych samolo-
tow VTOL:

1) istnienie odpowiednio duzych
sil wywazajgcych, umozliwiajgcych
szeroki zakres zmian polozenia
§rodka ciezkosci w zawisie i w fa-
zie przejSciowej;

2) istnienie wystarczajaco duzych
sit sterujgcych do dokladnego ste-
rowania w zawisie i w fazie przej-
Sciowej;

3) mozliwie maly ciezar wtasny
pozwalajacy na maksymalne wyko-
rzystanie wtasciwosci pionowego
startu.

Jak wida¢ z zalgczonego rysunku,
wymagania te najtatwiej spelnic¢
stosujgc przechylne Smigta (obudo-
wanhe lub swobodne) w uktladzie

tandem, w przeciwienstwie do ukta-
du konwencjonalnego. W tym dru-
gim przypadku w fazie zawisu i w
fazie przejSciowej konieczne jest
dodatkowe urzgdzenie, np. poziome
Smiglo ogonowe (jak w samolocie
XC-142A), do podluznego wywaze-
nia i sterowania samolotu. Ciezar
tego urzagdzenia jest wprost pro-
porcjonalny do wymaganych sil
sterujacych i wywazajacych Fr,.
Im wieksze te sily i im wiekszy
zakres wedrowki $rodka ciezkosSci,
tym wiekszy ciezar urzgdzenia wy-
wazajgcego. Poza tym, w przypadku
gdy $Srodek ciezko$ci znajdzie sie
przed wektorem ciggu R $migiel,
wymagana woOwczas ujemna sila
wywazajgca zmniejsza o0golng silte
no$ng samolotu. Ogranicza to po-
waznie dopuszczalny zakres we-
drowki Srodka ciezko$ci. Trudnosci
tych nie wykazuje uklad tandem,
ktory umozliwia wywazenie i stero-
wanie podiuzne samolotu przez réz-
nicowag zmiane ciggu grupy S$migiet
przednich i tylnych (za pomocy
zmiany skoku $migiel), przy czym
catkowita sita nosna pozostaje nie
zmieniona. Uktad tandem z cztere-
ma obudowanymi $miglami zapew-
nia najmnijejszy ciezar i najbardziej
zwarta budowe samolotu.

Przy wyborze zespclu napedowe-
g0 zespol jednosilnikowy zostat wy-
kluczony ze wzgledu na postawione
wymaganie mozliwosci zawisu w
przvpadku uszkodzenia silnika. Ze-
sp6t dwusilnikowy ustepuje zespo-
lowi tréj- 1lub czterosilnikowemu
z tego powodu, ze daje on mozli-
wos$ci zawisu na jednym silniku
tylko woéwecezas, gdy stosunek catko-
witego ciggu do caltkowitego cieza-
ru samolotu przekracza wartosé
1,59, podczas gdy dla zespolu troj-
i czterosilnikowego stosunek ten po-
winien przekracza¢ odpowiednio
1.31 i 1,21 (1,16 dla zespolu pieciu
silnikow). Zastosowann cztery sil-
niki, przy czym przei~ty majg od-
bywac¢ sie tylko na dwoéch silni-
kach, co jest mozliwe dzieki ukla-
dowi wolnych ko6t pozwalajgcych
na wylgczanie poszczegblnych silni-
kow. Silniki zostaty zabudowane w
gondolach u nasady tylnego skrzv-
dla. Zabudowa taka okazala sie naj-
korzystniejsza z nastepujgcych po-
wodow:

— zabezpiecza przed przedosta-
waniem sie cial obcych i podgrza-
nego powietrza do wlotow silniko-
wych;

— zapewnia mate straty w kana-
tach wlotowych i wylotowych, gdyz
kanaly te wypadajg krotkie i pros-
te;

— pozwala na stosunkowo dogod-
ne przeniesienie mocy na $migla,
ktore muszg by¢ ze sobg polgczone
ukladem walow i przekladni;

— zapewnia tatwy dostep do sil-
nik6w i ich tatwg wymiane.



Zastosowano  silniki  turbinowe
General Electric T58-8D o0 mocy
1250 KM.

Przy projektowaniu oston $migiel
dgzono do maksymalnej prostoty
konstrukcji. Z tego powodu zrezy-
gnowano ze zmiennej geometrii
profilu oston, pozwalajgcej na uzy-
skanie maksymalnej sprawnos$ci za-
réwno w zawisie, jak 1 przy maksy-
malnej predkosci lotu.

Smigta zostaly zaprojektowane
dla stosunku ciggu do ciezaru sa-
molotu 1,25, co zapewnia Kkorzystng
Srednice $migta (2,14 m) i mate ob-
cigzenie powierzchni $migla (po-
wierzchni kotla zakreS§lanego przez
lopaty $migta). Cigg $miglta wzra-~
sta ze spadkiem jego obcigzenia,
jednak z drugiej strony wzrost
Srednicy $migla pocigga za sobg
wzrost ciezaru i oporu oston. Duzo
uwagi poswiecono zagadnieniu
drgan topat $Smigiel, przy czym
stwierdzono, ze Kkorzystniej jest
umie$ci¢ $migla przed zastrzatami
oston, gdyz w przeciwnym przypad-
ku zastrzaly powodujg duze ampli-
tudy drgan lopat.

W zwigzku z wymaganiem duzych
przyspieszen kgtowych w zawisie
(3 rad/sek? zastosowano sterowanie
za pomocg roéznicowej zmiany wek-
toro6w ciggu (przez zmiane skoku
Smigiel) — wzgledem osi podiuznej
i poprzecznej — 1 za pomoca
umieszczonych w strumieniu za-
Smiglowym sterow (ktérych sku-
tecznos$¢ zwiekszajg ostony Smigiel)
— wzgledem osi pionowej. W locie
poziomym stery te umozliwiajg ste-
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rowanie wzgledem osi podiluznej i
poprzecznej, spelniajg wiec role
sterow wysokosci i lotek.

Samolot jest zaopatrzony w auto-
matyczny ukiad stabilizujgcy o
zmiennej charakterystyce, za pomo-
cg ktorego — po wprowadzeniu od-
powiednich danych — mozna ba-
daé¢ wlasciwos$ci innych rodzajow
samolotow V/STOL we wszystkich
fazach lotu.

Maksymalny ciezar startowy sa-
molotu X-22A wynosi 8000 kG —
przy pelnej mocy — i 7200 kG —
przy trzech silnikach pracujacych,
ciezar tadunku 545 kG lub sze$é
0sOb, przy czym ciezar ten moze
by¢ zwiekszony o 200°/¢ w przypad-
ku kroétkiego startu (210 m na 15 m
przeszkode). Samolot osigga pred-
ko$¢ maksymalng 525 km/h i pred-
ko$§¢é przelotowg 480 km/h, w powie-
trzu moze przebywaé¢ przez 3 godz
lub pokonywaé¢ odlegtos¢ 900 km.

Dzieki nieduzym wymiarom (dtu-
gos¢ 122 m, rozpietos¢ 11,95 m,
wysokos§¢ 6,4 m) moze by¢ umiesz-
czony pod pokladem lotniskowca
bez potrzeby skladania skrzydel.
Na bazie samolotu X-22A firma
Bell opracowata projekt samolotu
pasazerskiego na krotkie trasy. Na-
ped obudowanymi $miglami uwaza
sie za najlepsze rozwigzanie dla pa-

sazerskich samolotow pionowego
startu, poniewaz ostony S$migiet
zwiekszaja cigg statyczny $Smigiet

0 25% (dzieki czemu $migla moga
by¢ mniejsze), wytwarzajg dodat-
kowag site nosng, zwiekszajg statecz-
no$¢ w czasie zawisu i przej$cia do

lotu poziomego oraz zabezpieczajg

pasazerow i zaloge w przypadku

urwania sie lopaty Smigla, a takze

chronig Smigta przed uszkodzeniem.
g W. K.

TURBINOWY SILNIK ODRZUTO-
WY Z ZESPOLAMI ROZWIAZA-
NYMI WEDLEUG NOWYCH ZASAD

Przed Kkilkoma laty lotniczy od-
dziat Wright Aeronautical Division
(WAD) firmy Curtiss-Wright roz-
poczgl realizacje zakrojonego na
szerokg skale programu rozwojo-
wego dotyczgcego nowej techniki
budowy lotniczych silnikéw turbi-
nowych. Program zostal oparty na
gruntownych analizach obiegu ciepl-
nego silnikéw turbinowych oraz na
wnikliwych studiach pracy poszcze-
gbélnych zespoléw tych silnikow.
W wyniku tych prac powstal tur-
binowy silnik odrzutowy TJ-70 o
ciggu 24500 kG przeznaczony do
naddzwiekowych samolotow pasa-
zerskich. Silnik ten nie odnidst jed-
nak sukcesu w rywalizacji z silni-
kami zaprojektowanymi — w ra-
mach programu budowy naddzwie-
kowego samolotu pasazerskiego —
przez firmy General Electric i Pratt
and Whitney. W oparciu o silnik
TJ-70 skonstruowano — na zlecenie
amerykanskich sit lotniczych —
i poddano probom w okresie nie-
wiele przekraczajgcym jeden rok
silnik TJ-60 o ciggu 5000 kG, kto-
ry moze byé¢ traktowany jako pie-
ciokrotnie zmniejszony silnik TJ-70.

Nalezy tu zaznaczyé¢, ze dotych-
czas WAD nie angazowal sie w
seryjng produkcje silnikéw turbino-

wych — z wyjatkiem silnika J65,
ktéry byt budowany na angielskiej
licencji — zajmujac sie przede
wszystkim  pracami badawczymi.
Nie bylo zadnych zalecen i ograni-
czen co do przeznaczenia przyszie-
go silnika. Ta swoboda w dziataniu
rzutowala na koncepcje silnika
TJ-60. Ma on nowy rodzaj sprezar-
ki, ktoéra jest kroétsza i lzejsza od
poréwnywalnych sprezarek konwen-
cjonalnych, komore spalania o czte-
rokrotnie wiekszym obcigzeniu cie-
plnym niz stosowane w innych sil-
nikach oraz jednostopniowg turbineg
z topatkami chlodzonymi w sposob
transpiracyjny i z Kkierownicg o
przestawialnych topatkach. Kazdy
z tych zespolow zostal zaprojekto-
wany pod Kkatern widzenia opty-
malnych osiggéw samego zespotu
craz optymalnej wspolpracy z po-
zostalymi zespotami.

Przy projektowaniu silnika zwro-
cono baczng uwage na zachowanie
kompromisu miedzy jednostkowym
zuzyciem paliwa a ciezarem silnika.
Chodzi o to, ze jednostkowe zuzy-
cie paliwa zwieksza sie ze wzrostem
temperatury przed turbing, Kktéry
z drugiej strony przyczynia sie do
zmniejszenia ciezaru silnika, nato-
miast wzrost sprezu, korzystny ze
wzgledu na jednostkowe zuzycie pa-
liwa, powoduje wzrost ciezaru sil-
nika. Przeprowadzono w zwigzku
z tym wnikliwg analize mozliwosci
zmniejszenia ciezaru i zwiekszenia
sprawno$ci poszczegdélnych zespo-
16w silnika. W ogélnych zarysach
przedstawiono ponizej czynniki, kto-
re wplynety na konstrukcje silnika.

Istniejg trzy zasadnicze parame-
try, ktére wplywajg na ciezar spre-
zarki o okre§lonym sprezu. Pierw-
szy z nich to obcigzenie stopni. Ze
wzrostem obcigzenia stopni spre-
zarki zmniejsza sie ich ilo$¢, a tym
samym dlugo$é i ciezar sprezarki.
Drugim czynnikiem jest liczba i
wymiary lopatek — ze wzgledu na
dtugos¢ i ciezar sprezarki korzystne
jest stosowanie wiekszej liczby to-
patek o mniejszej cieciwie. Ostatni
wreszcie parametr to wydatek po-
wietrza przypadajgcy na jednostke
przekroju wlotowego sprezarki. Ma-
ksymalny wydatek na jednostke
przekroju wlotowego — a tym sa-
mym mate wymiary i ciezar spre-
zarki — uzyskuje sie przy minimal-
nym stosunku $rednicy wewnetrz-
nej do Srednicy zewnetrznej kana-
tu sprezarki w przekroju wloto-
wym. Pocigga to jednak za sobg
zwiekszenie stosunku diugosci do
cieciwy lopatek, co jest niekorzyst-
ne ze wzgledu na drgania lopatek.
W danym przypadku trudnosci
zwigzane z aerosprezystoscig tlopa-
tek rozwigzano stosujgc tlumiki
drgan na koncach topatek.

Przez optymalizacje wymienio-
nych trzech parametréw inzynierom
WAD udalo sie zbudowaé sprezar-
ke o dwukrotnie mniejszej dtugo-
§ci w poréwnaniu ze sprezarkami
konwencjonalnymi o tym samym
sprezu.

Jezeli chodzi o komore spalania,
to jej osiagi zwiekszono przez dos-
konalenie szczegolow konstrukeyj-
nych poczynajac od przekroju wlo-

25



towego i koriczac na przekroju wy-
lotowym Kkomory. Zastosowano przy
tym nowy rodzaj wtryskiwaczy pa-
liwa, ktére wedlug o$wiadczenia
inzynierow z WAD raczej wytwa-
rzajg mieszanke paliwowo-powie-
trzng niz rozpylajg paliwo. W osta-
tecznym wyniku uzyskano przyspie-
szenie i udoskonalenic procesu spa-
lania, dzieki czemu objetos¢ komo-
ry spalania mozna bylo zmniejszy¢
czterokrotnie w poréwnaniu z bar-
dziej konwencjonalnymi komorami.

Zastosowanie w turbinie transpi-
racyjnego chtodzenia topatek umo-
zliwilo ich prace w temperaturach
gazu przekraczajgcych temperature
topnienia stopu lopatkowego. Chtlo-
dzenie transpiracyjne jest uwazane
za najskuteczniejsze sposrod wszyst-
kich rodzajow chlodzenia lopatek.
Polega ono na tym, ze powielrze
chlodzgce przechodzi przez porowa-
tg powierzchnie topatek, chtodzgc
ja i tworzgc na niej warstewke izo-
lacyjng. Proéby chlodzonych w ten
sposodb lopatek przeprowadzono na
silniku J65 przy temperaturze przed
turbing 1360 °C. Dzieki chtodzeniu
transpiracyjnemu mozna stosowac
szeSciokrotnie wieksze naprezenia w
lopatkach niz w lopatkach bez chlo-
dzenia. Jak juz wspomniano, drugg
istotng cechg turbiny silnika TJ-60
jest kiercwnica z przestawialnymi
lopatkami. W silnikach konivencjo-
nalnych, z turbing ze statymi topat-
kami Kkierowniczymi, zmniejszeniu
wydatku paliwa, tj. zmniejszeniu
temperatury przed turbing towarzy-
szy spadek predkos$ci obrotowej, a
tym samym spadek, sprezu (co po-
woduje wzrost jednostkowego zuzy-
cia paliwa) i spadek wydatku po-
wietrza. Dzieki przestawialnym to-
patkom kierownicy turbiny, ktorych
kat ustawienia jest funkcjg tempe-
ratury przed turbing, i w polgcze-
niu z dyszg wylotowg o zmiennym
przekroju mozna utrzymywacé¢ staly
spadek entalpii w turbinie i w przy-
blizeniu statg predko$é¢ obrotowg w
szerokim zakresie zmian tempera-
tury przed turbing. Uzyskuje sie to
w ten spesob, ze przy nizszych tem-
peraturach przed turbing nastepuje
zmniejszenie przekroju kierowni-
cy — przez zmiane kata ustawienia
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lopatek —
ci$nienia przed turbing, w zwigzku
z czym spadek entalpii w turbinie

a tym samym wzrost

nie ulega zmianie, mimo zmiany
temperatury przed turbing. Utrzy-
mywanie stalej predkos$ci obrotowej
w szerokim zakresie temperatury
przed turbing oznacza, ze silnik
moze pracowaé¢ z duzg sprawnoscig
w szerokim zakresie zmian ciggu,
a wiec w roznych warunkach lotu,
zapewniajgc duzg ekonomie eksplo-
atacji mimo wysokiej temperatury
przed turbing. Jest to szczegdlnie
wazne w przypadku, pasazerskich
samoloiow naddzwiekowych, od kto-
rych wymaga sie dostatecznej eko-
nomii w zakresie od predkosci pod-
dzwiekowych do predkoé$ci odpo-
wiadajgcych Ma = 3.

Zbudowany przez Wright Aero-
nautical Division silnik jest kontro-
wersyjny w stosunku do obecnie
stosowanych silnikow i dzieki pio-
nierskim rozwigzaniom oznacza po-
wazny postep w technice budowy
lotniczych silnikéw turbinowych.

W. K.

NAPED INDYWIDUALNY

ASTRONAUTY
Zagadnienie napedu indywidual-
nego astronauty, przebywajgcego

poza kabing statku kosmicznego,

\
-,
'/. \\
v \\

bylo jednym 2z tematbéw porusza-
nych na Kongresie Astronautycz-
nym w Atenach we wrze$niu 1965
roku. Amerykanski specjalista astro-
nautyki Monroe rozwaza dwa ro-
dzaje takich urzgdzen napedowych:

AMU
Unit) —
Astronauty.

RMU (Remote Maneuvring Unit) —
Jednostka Manewrowa Zdalna.

AMU — Astronauta w Kkombine-
zonie kosmicznym z Jednostkg Ma-
newrowg stanowi witasciwie samo-
dzielny statek kosmiczny z calym
zespolem do utrzymania zycia, z
ukladem dysz napedowych, urza-
dzeniem do stabilizacji polozenia i
do sterowania, urzgdzeniami do
laczno$ci, urzgdzeniami ostrzegaw-
czymi itp. Urzgdzenia mieszczg sie
w pokaznym tornistrze i w umie-
szczonym na piersiach astronauty
zespole sterujgcym. Urzgdzenie AMU
ma zapewni¢ swobodne, pewne i
bezpieczne przeprowadzanie naste-
pujgcych operacji na orbicie Ziemi:

(Astronaut
Jednostka

Maneuvring
Manewrowa

1) manewry i przemieszczanie sie
z jednego statku kosmicznego do
drugiego lub do urzadzenia badaw-
czego;

2) asystowanie przy spotkaniu z
satelitg lub urzgdzeniem badaw-
czym;

3) poruszanie i przytrzymywanie
réoznych tadunkow takich, jak po-
jemniki, cze$ci konstrukeji, czy nie-
zdolnych do pracy i poruszania sie
astronautow; 3

4) inspekcja i obstuga laborato-
riow i urzgdzen badawczych;

5) montaz ukladow satelitarnych
lub ich przerébki i naprawy.

Urzgdzenie RMU umozliwia zdal-
ne Kierowanie pojemnika bez zalo-
gi i bedzie stosowane wtedy, gdy
operowanie poza kabing statku ko-
smicznego bedzie niebezpieczne dla
cztowieka nawet w Kkombinezonie
lub gdy czas dziatania bedzie prze-
wyzszal zdolnos$ci przebywania czlo-
wieka poza kabing. W ten sposob
dziatanie czlowieka —w tym przy-
padku posrednie, przez zdalne ste-

rowanie — przedluzy sie i siegnie
nawet do oddalonych czy niebez-
piecznych miejsc. Zastosowania

RMU sg nastepujgce:

—
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1) kontrola delikatnych i czu-
lych satelitow i konstrukeji, do kto6-
rych zblizenie sie czlowieka ubra-
nego w kombinezon Kkrepujgcy ru-
chy mogloby uszkodzié wystajgce
anteny czy przyrzady;

2) obstuga i naprawa satelitéw o
napedzie nuklearnym i inne prace
w niebezpiecznych dla czlowieka
warunkach;

3) zdalny ratunek personelu ludz-
kiego i materialu z zagrozonych
miejsc lub z uszkodzonego statku.

Omawiane prace i czynno$ci do-
tyczg poruszania sie w bliskoSci sa-
telitow bedgcych na orbicie Ziemi.
Nalezy pamietaé, ze satelita wzgled-
nie jego czeSci poruszajg sie z
pierwszg predkoscig kosmiczng
(okolo 9,3 km/sek) po swym torze
wok6l Ziemi. Dziala na nie przy-
cigganie ziemskie roéwnowazone
przez sile odSrodkowg wyniklg z
ruchu po torze kolowym czy elip-
tycznym. Gdy wiec AMU czy RMU
bedzie sie przemieszczaé w kierun-
ku ruchu satelity, jego predkosé
wzgledem Ziemi wzro$nie — sila
odsrodkowa bedzie wieksza od przy-
ciggania ziemskiego i AMU lub
RMU zamiast lecieé¢ prosto do celu
zwiekszy promien swej orbity i
przeleci nad celem.

Lot do wyznaczonego celu nie
jest wiec zadaniem prostym i wy-
maga zlozonego sterowania: przez
poci$niecie odpowiedniego guzika
astronauta uruchamia na kroétki
przecigg czasu dysze napedowe w
kierunku celu. Jednocze$nie uru-
chamia sie automatyczna stabiliza-
cja, powodujgc stale ustawienie cia-
ta astronauty wzgledem celu. Jak
wyzej podano, tor lotu w kierunku
ruchu satelity odchyli sie ku go6-
rze — powyzej celu. Konieczna jest
wiec korekta toru przez Kkroétkie
dziatanie dysz napedowych w odpo-
wiednim kierunku; wowczas po-
prawiony tor bedzie przebiegal
wzdluz linii kropkowanej (rys. 1).
Mozna tez zastosowaé tor zygzako-
waty.

Do napedu AMU stuzy az 12 dysz
odrzutowych. Srodkiem napedowym
jest woda utleniona. Cigg pojedyn-
czej dyszy wynosi 1 kG. Zasade
dzialania calego ukladu widaé =z
rysunku 2.

Tornister AMU jest duzy i wla-
Sciwie przypomina wprost ,szafe”
na plecach. Mieszczg sie w nim na-
stepujgce zespotly:

a) uklad napedowy (12 dysz na-
pedowych) stuzgcy do ustalenia po-
lozenia 1 przemieszczen. Dzialanie
dysz moze by¢ krotkie, przerywane,
dla zmian ustawienia i dtuzsze dla
przemieszczen w okreS$lonych Kkie-
runkach;

b) uklad zyroskopoéw, ktoére rea-
guja na niepozgdang zmiane polo-
zenia, uruchamiajgc potrzebne dy-
sze. Stabilizacja ta moze byé auto-
matyczna lub reczna;

¢) urzgdzenia do dostarczania po-
wietrza do chlodzenia ciata, do
kontroli skazenia powietrza we wne-
trzu kombinezonu i nasilenia szko-
dliwego promieniowania w najbliz-
szej okolicy. Zapachy i zanieczysz-
czenia sg pochtaniane przez filtry
i pochlaniacze, za$§ =zbedne cieplo

Przemieszczerxe

wypromieniowywane. Uklad zapew-
nia warunki do Zycia na dwie go-
dziny przebywania poza statkiem;

d) nadajniki i odbiorniki radio-
we do podawania dokladnego czasu
i porozumiewania sie przez dwu-
stronng fonie oraz urzgdzenia tele-
metryczne do podawania danych
biomedycznych astronauty. (Ozna-
cza to, ze wedrujgcy astronauta
jest pod kontrolg medyczng kolegi
w kabinie statku);

e) #rédlo energii elektrycznej —
skladajace sie w omawianym pro-
jekcie z baterii srebro-cynkowych —
do napedu wszystkich urzgdzen
wewnetrznych;

f) wskazniki wszystkich uktadéw
oraz sygnaly alarmowe na wypadek
nieprawidlowos$ci ich dziatania.

Uzupelnieniem mieszczgcych sie
na plecach urzadzen jest skrzynka
sterowania przypieta do kamizelki.
Ma ona przetgcznik na dziatanie
automatyczne lub reczne i pokretto
do wykonywania pochylenia ,,nos do
géry” lub ,nos w dét” i do stero-
wania odchylenia na boki. Osobna
dzwigienka steruje obrotem woko6t
osi podtuznej. Wreszcie dodatkowa
dzwigienka steruje przemieszcze-
niami w réznych kierunkach. Pred-
ko§é obrotu astronauty wokél jego
trzech osi wynosi 15° na sekunde,
predko$¢ poruszania sie zalezy od
ciezaru astronauty.

Duzy wplyw na konstrukcje AMU
ma wielko$§¢ satelity laboratoryjne-
go. W: przypadku niewielkego sate-
lity szczuplo$é miejsca nie pozwala
na zebranie wszystkich zespolow w
tornistrze AMU, pozostajg one ,,po-
wciskane” w roéznych wolnych miej-
scach statku. Astronauta pozostaje
polaczony przewodem ze statkiem.
Cze$¢ urzadzen nie stanowi wow-
czas osobnych zespolow.

W wiekszym satelicie calkowite
wyposazenie tornistra stanowig oso-
bne zespoly i mieszczg sie one cat-
kowicie w pojemniku noszonym
przez astronaute w czasie porusza-
nia sie poza statkiem kosmicznym.

Zadanie i zastosowanie tornistra
powinno byé przystosowane do ogdl-
nego programu badawczego sateli-
ty. Zasilanie powinno przewidywaé
wielokrotne zastosowanie w czasie
trwania danej akecji, nalezy wiec
przewidzie¢ wymienianie zbiorni-
kéw lub ich ponowne ladowanie z
zapasow zawartych w kabinie.

Urzgdzenie RMU jest nieco od-
mienne od AMU — nie potrzeba tu
zespoléw do utrzymania zycia ludz-
kiego. RMU ma natomiast dodatko-
wo nadajnik telewizvijny, radar i
radioodbiornik do odbierania roz-
kazoéw przesylanych z kabiny stat-
ku kosmicznego. Ovprécz tego RMU
moze mieé¢ czujniki mierzgce nate-
zenie promieniowania. Dla doktad-
niejszego sterowania RMU ma az
16 dvsz napedowych. W samym po-
jemniku miesci sie blok stabiliza-
cyiny, kamera TV, radio, radar i
7zbiornik ze S$rodkiem napedowym.
W statku kosmicznym znajduje sie:
skrzynka z‘ dzwigienkami i pokre-
ttami do sterowania, radio, ekran
telewizyiny, odbiornik zapisujacy
nadsylane dane, antena nadainika
i wreszcie skrzynka z bateriami za-
silajgcymi. Z.Br.
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® Zarzad Gilowny APRL na jesieni na
plenarnym posiedzeniu podjal uchwate
w sprawie nowych skiadow komisji
specjalnosciowych. Przewodniczgcym Ko-
misji Samolotowej zostat dyr. J. Zwie-
rzynski, Kom. Szybowcowej — mgr inz.
J. Bojanowski, Kom. Spadochronowej —
pptk J. Swiagtek.

@ Podczas tejze sesji APRL — omo-
wiono dziatalno$é Aeroklubu w sezonie
1965 r. w zakresie: organizacji, gospo-
darki lotniskowej i inwestycyjnej. Pod-
dano analizie realizacje uchwal VII Kra-
jowego Zjazdu Aeroklubu PRL. Stwier-
dzono, ze: rozszerzone zostaly formy
propagandy 1 popularyzacji lotnictwa
(gtownie dzieki imprezom fotofilmo-
wym), ujednolicono i uproszczono pla-
nowanie budzetowe, wypracowano wia-
Sciwg organizacje szkolenia samolotowe-
go w LWP II stopnia oraz sporadycznie
wigczano aerokluby do ¢éwiczen organi-

zowanych przez wojewoddzkie sztaby
OTK.
Krakowskie Biuro Konstsukeyjne i

LLZN Krosno podjely wspo6lng dziatal-
noseé.

Zarzad Glowny podjatl uchwate w spra-
wie organizacji terenowych oddziatow
Lotniczego Zespolu Ustug Gouspodarczych
w Gdansku, Olsztynie i Wroctawiu. De-
cyzja ta usprawni dziatalnos¢ ILZUG
oraz zwiekszy jego operatywnosé.
Dzialalnos¢ APRL w okresie
kwartatow przedstawia sie =w liczbach
nastepuigco: piloci samolotcwi wyiatali
ok. 21000 godzin, szybownicy -—- 34000
godzin, a spadochroniarze wykonali 8000
skokOow z samolotow. ?iloci szybowcowi
zdobyli ogdtem 111 odznak srebrnych,
32 ztote 1 7 diamentowych; peza 1ym.
zdobyto 18 diamentéw =za przeloty £00
km, 35 za przeloty docelowe 300 Km
i 22 diamenty wysokosciove.

trzech

e Nagrody MON za tworczo$é o tema-
tyce lotniczej otrzymali w !965 r. m. in.:
T. Kulisiewicz (I stopnia — za dzicta
plastyczne), J. Meissner (IT stopniy -—
za powiesci lotnicze), J. Wolen i J. So-
bocinski (III stopnia -— za film o spa-
dochroniarstwie).

@ Juz 15 tysiecy samolotow rocznie Ila-
duje i startuje na Okgziu. Tym pilniej-
sza jest budowa Miedzynarodowego
Dworca Lotniczego. Ta jednak idrie $la-
mazarnie i ma by¢ ukernczona dopiere
w 1967 r. Na terenie widaé zarysy hali
glownej i przybudowek o powierzchni
15 tys. m?!. Wylania <ie tez nowoczesna
konstrukcja dachowa =ze 5Swietlikami.

@ Rozegrane na jesieni w %odzi Mie-
dzynarodowe Zawody W Akrcbacji
Panstw Socjalistycznych wytonily, mis-
trza z ZSRR i wicemistrza z Wegier.
St. Kasperek uvplasowal sie na trzecim
miejscu. Wyniki druzynowe: ZSRR.
CSRS, Polska. Nie po raz pierwszy bié
trzeba na alarm w sprawie sprzetu dla
akrobatow.

® W Lisich Katrch odbyly sie w koncu
ub. sezonu X Samolotowe Mistrzostwa
Polski. W zawodach tych piekne i za-
stuzone zwyciestwo odniosta zaloga z
Aeroklubu Katowickiego (Gawlik — Bry-
zealski). Druga lokate uzyskali zawod-
nicy z Czestochowy, zas doviero piata
i szo6stg warszawiacy

@® Spadochronowe Mistrzostwa Polski
1965 r. przyniosty zwyciestwo E. Ligoc-
kiemu z Aeroklubu Wroctawskiego. Wi-
cemistrza wytonitla Czestochowa. Ho-
nor Warszawy podtrzymata M. Tuchar
(1 miejsce).

@ Szybowcowy mistrz $Swiata w Kklasie
otwartej, Jan Wroblewski zostat zapro-
szony przez aeroklub USA (NAA) do
wzigcia udzialu w tzw. matej olimpia-
dzie lotniczej. W imprezie tej, obok czo-
lowych sportowcow USA, biorg udziatl
mistrzowie §wiata w szybownictwie, spa-
dochroniarstwie i sporcie samolotowym.

@® Wieza spadochronowa znajdujgca sig
na Stadionie Olimpijskim we Wroclawiu
stuzy obecnie do masowej rozrywki.
Skok dorostych kosztuje 3 zl, mlodziez
placi 2 zi. Wieza jest udostepniona dla
przeprowadzania zajeé z wychowania fi-
zycznego. Oto przyktad inicjatywy god-
ny naSladowania.

® W Belsku k.Warszawy otwarto Cen-
tralne Obserwatorium Geofizyczne PAN,
ktore jest najwiekszym i najlepiej wy-
posazonym obserwatorium geofizycznym
w Polsce. Kierownikiem tej placowki
jest dr J. Stomka.
Obserwatorium w Belsku ma

szereg
dziatobw 1 laboratoriow, m. in.

magne-

NOTATK

tyzmu ziemskiego, jonosfery, promienio-

wania kosmicznego, fizyki chmur, pro-
mieniowania stonca, bilansu cieplnego.
Badania prowadzone tam bedg miatlty

charakter kompleksowy,
ktérych z nich,

a wyniki nie-
jak np. badania sejsmo-
logiczne i w zakresie fizyki chmur ma-
ja duze znaczenie dla zycla gospodar-
czego kraju.

@ Podjeto decyzje, ze polskie rakiety
meteorologiczne ,,Meteor’ bedg wystrze-
lone co kwartal. Uzyskane dane (przede
wszystkim dzieki rozrzuconym dipolom —
w zakresie predkosci i sily wiatru) bedg
przekazywane do centrali Swiatowej
Organizacji Meteorologicznej.

e /@

® Najstarsza. i bardzo zastuzona dla
rozwoju lotnictwa Miedzynarodowa Fe-
deracja Lotnicza — FAI — obchodzi ju-
bileusz 60-lecia. FAI zrzesza obecnle
46 aeroklubow narodowych i OSTIV jako
czlonkow rzeczywistych oraz 19 dalszych
klubow jako czionkow stowarzyszonych.

Lotnictwo sportowe liczy obecnie na
Swiecie okoto 120 tysiecy samolotow,
12 tys. szybowcoOw, oraz ponad 60 tys.

spadochronéw. Jak przypomina ,,Ikarus”
na tlamach ,,Skrzydlatej Polski’”, FAI
przyznato Medal Bleriota St. Skarzyn-
skiemu (w 1933 r.), Medal Lilienthala
T. Gorze (w 1938 r.) i Peli Majewskiej
(w 1960 r.) Dyplomy im. Tissandiera —
23 dziatlaczom volskiego lotnictwa oraz
dwom — Dyplomy Montgolfiera.

@ W Monachium odbyla sie 58. Konfe-
rencja FAI 2z udzialem 200 delegatow
z 35 krajow. Ze spraw nas interesuja-
cych nalezy wymieni¢ projekt wigczenia
sportow lotniczych do Igrzysk Olimpij-
skich. Sprawa ta ma byé uregulowana
do 1970 r. W skitad 8-osobowego komi-
tetu wykonawczego FAI wszedl przed-
stawiciel Polski i Jugostawii.

® Najwiekszg sportowg imprezg
c73 naszego kontynentu w ub. roku
byt V Europejski Lot FAI. Wzielo w
nim udzial 307 zawodnikéw na 114 samo-
lotach. Trasa lotu przebiegata z Jugo-
stawii (Split), przez Bulgarie, Rumunie,
Wegry i Austrie do NRF (Monachium).
Zwyciezyta zaloga austriacka (na samo-

lotni-

locie ,,Meta-Sokol’””) przed NRF (na
,,Roelkow - 208”) i Jugostawig (na ,,Zlin-
-326").

® Przytoczymy za mgrem .J. Osinskim

cztonkiem naszej delegacji do Montrea-
lu kilka danych 2z ostatniego ogoélnego
zgromadzenia ICAO. Statystyka obejmu-
je trzylecie 1962—1964. Miedzynarodowe
przewozy wzrosty w tym okresie o 55%,
transatlantyckie o 60%. Przewozy Japo-
nii wykazujag wzrost 142%, NRF — 85%.
Srednia predkos$é przelotowa wzrosta do
445 km/godz. 72% taboru lotniczego $swia-
ta stanowily odrzutowce. Srednia zdol-
nos¢ przewozowa samolotu wynosila
10,5 tony, jej wykorzystanie — 51%.
Przecietny koszt tonokilometra ofero-
wanego (w porownaniu z poprzednim
okresem) zmniejszyl sie z 21,4 do 18,6
centa. Transport lotniczy przyniést kra-
jom cztonkowskim ICAO w 1964 r. 600 mln
dol. zysku (w 1961 r. odpisano 718 mln
dol. strat). Liczba katastrof powoduja-
cych $mieré pasazer6w zmniejszyla sie
7z 25 do 21. a wskaznik ofiar na 300 mln
pasazerokilometrow spadt z 0,69 na 0,38.

® ICAO (Miedzynarodowa Organizacia
Lotnictwa Cywilnego; OACI — w
brzmieniu francuskim) liczy obecnie

110 cztonkow. Ostatnio. do stowarzysze-
nia wstgpita Rumunia.

@ Senat USA przyttaczajacg wiekszo-
&cig glosOw zaaprobowal projeckt ustawy
przewidujgcy wyasygnowanie 5,2 mld
dolsrOwW na realizacje roéznych progra-
moéw badania Kosmosu. W sume te
wchodzg srodki przeznaczone na przygo-
towanie i przeprowadzenie ovperacji, ma-

\ WIATA

jacej na celu wylgdowanie -czlowieka
na Ksiezycu, ktora USA zamierzajg
zrealizowaé do 1970 roku.

@ W listopadzie Kkazdego roku prze-

chodzi nad powierzchnig Ziemi, na wy-
sokosci od 80 do 240 km, lawina meteo-
rytow zwana ,,Leonid’. Zderzenie nawet
najmniejszego meteorytu ze statkiem
kosmicznym stanowi powazne niebezpie-
czenstwo w nawigacji kosmicznej. Stany
Zjednoczone opracowaly wiec program
pod nazwg ,Luster NASA”, w ramach
ktorego wystrzelone zostanag aparaty
kosmiczne przystosowane do lowienia
meteorytow i ladowania z nimi na Zie-
mi. Wystrzelony zostanie Kkulisty aparat
o ciezarze 90 kG na wysokosé 240 km.
Na wysokosci ok. 80 km wysung sie
z aparatu trzy dzwignie, chwytajace me-
teoryty.

Takie zadanie ma umieszczony juz na
orbicie na wysokosci 530 km satelita
USA ,Pegaz -3’. Aparat rozpostart 29-
-metrowe skrzydia, ktére bedg bombar-
dowaé¢ meteoryty. Po ubnlywie roku
skrzydia dostarczy na ziemie zatoga
statku kosmicznego.

® Szef amerykanskich programow kos-
monautycznych ,,Gemini” i ,,Apollo”,
dr G. E. Mueller, o$wiadczyl na zebra-
niu w nowojorskim klubie kosmicznym,
ze w lotach kosmicznych z zatogg ludz-
ka St. Zjednoczone nadal pozostaja w
tyle za Zwigzkiem Radzieckim. Po suk-
cesie ,,Gemini 4’ Stany Zjednoczone
znalazly sie jednak w sytuacji, umozli-
wiajacej przyspieszenie wykonania za-
lozonego programu.

m Centralna Agencja Astronautyczna
USA (NASA), przeprowadza nabor 10
do 20 naukowych pracownikow, ktorzy
po odpowiednim wyszkoleniu wejda w
skiad zaldog statkow kosmicznych. Obok
odpowiedniej kondycji fizycznej i psy-
chicznej, kandydatom st~wia sig naste-
pujgce warunki: wiek ¢~ °5 lat, wzrost
nie wyzszy niz 183 cm, rr~riadanie stop-
nia magistra biologii, wmedycyny lub
nzuk technicznych oraz doswiadczenie
w pracy zawodowej.

® ,Titan 3C” jest to — wg oprasy ame-
rykanskiei — najpotezniejsza rakieta,
jaka kiedykolwiek wystartowata z Zie-
mi. Sila ciggu jej silnikobw wynosi
1200 ton. W momencie startu wazyta
700 ton. Umiescila na orbicie ladunek
15 ton. ,,Titan 3C” 2zwrécit na siebie
uwage zarowno ze wzgledu na swe wa-
lory techniczne, jak i na przeznaczenie.

Jest on jak wiadomo kombinacjg ra-
kiet na paliwo state i plynne, przy czym
dwie boczne rakiety wynosza rakiete
rdzeniowg na wysoko$s¢ 39 km. Po raz
pierwszy udato sie przeprowadzi¢ na
takief wysokosci start wielkiego silnika
rakietowego. Przedsiewziecie kosztowa-
1o 800 mln dolaréw. Lotnictwo USA za-
mierza wykorzystaé te rakiete giownie
do wystrzelenia na orbite laboratorium
z zalogg ludzka, w ktorym ludzie mo-
gliby przebywaé przez diluzszy czas pro-
wadzac doswiadczenia. Za 3—3 lata
dwoch ludzi bedzie moglo pracowaé w
takim orbitujgcym lakoratorium przez
30 dni.
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Rodzaje profili,

FPrzekroj skrzydia, dajacy obraz ciata oplywanego przez
strumienr powietrza jest n<zywany profilem acrodynamicz-
nym. Strumien oplywajacy profil wywoluje wokot niego
pole ~i$nien (rys. 1). ROznica miedzy polem ciSnien powsta-
jacym na goérnej i dolnej stronie profilu daje w wyniku
site wypadkowg, nazywang silg aerodynamicznag.

RODZAJE SPOTYKANYCH PROFILI AERODYNAMICZNYCH

Profile symetryczne pokazano na rys. 2a i b:
rys. 2a — profile, w ktéorych maksymalna grubo$é jest po-

1]

1. Pola ciSnien wywolane przez przeplywajacy strumien
powietrza na profilu aerodynamicznym

lozona w odleglosci ok. 25—30% cieciwy od krawedzi natar-
cia (sg to tzw. profile normalne),

rys. 2 b —profile, w ktorych maksymalna grubo$é jest poto-
zona w odleglosci ok. 45—55°% cieciwy od krawedzi natarcia
(sg to tzw. profile laminarne).

Profile niesymetryczne pokazano na rys. 2c¢, d, e i f:

rys. 2c — profile dwuwypukte,
rys. 2d — profile ptaskowypukte,
rys. 2e — profile wklestowypukte,

rys. 2f — profile z podgietg krawedzig splywu (mogg wyste-
powaé¢ jeko dwuwypukte, ptaskowypuktle, i wklestowypukte).

PARAMETRY GEOMETRYCZNE PROFILU

Geometria profilu jest zwykle okresSlona siedmioma para-
metrami (rys. 3):

J. Cieciwa profilu 1 — okreSla ona jego dlugos$é. Istnieje
kilka definicji cieciwy:

a) cieciwa jest odcinkiem o dhugosci I, tgczacym dwa
najbardziej odlegle od siebie punkty profilu, nazywane Kkra-
wedzig natarcia i krawedzig splywu (jest to definicja naj-
czescie] spotykana);

Okreslenie to jest sluszne w przypadku profili symetrycz-
nych i dwuwypuktlych;

systematyka i oznaczenia

oprac. E. Lewalska

b) cieciwa jest promieniem luku, zatoczonego z konco-
wego punktu profilu i stycznego do jego noska. Ta defini-
cja rowniez okresla cieciwe profili symetrycznych i dwuwy-
puklych; okreslenie podane w punktach a i b odnosi sig do
tzw. cieciwy wewnetrznej (rys. 2a, b, ¢);

a) Profile symetryczne

)

2. Rodzaje spotykanych profili aerodynamicznych

3. Podstawowe parametry geometryczne profilu aerodyna-
micznego

c) cieciwa jest odcinkiem prostej, przechodzacej przez
koniec profilu i stycznej do jego dolnego obrysu, ograni-
czonej z jednej strony punktem koricowym profilu, a z dru-
giej strony punktem przeciecia z prostg, prostopadig do cie-
ciwy i styczng do noska profilu; definicja ta jest sluszna
dla profili ptaskowypuklych i wklestowypukiych;



d) cieciwa jest odcinkiem 1laczacym przedni i kon-
cowy punkt linii Srodkowej. W danym przypadku rzut
krancowy punktéw profilu na kierunek cieciwy jest od-
cinkiem dluzszym niz przyjeta diugos¢ cieciwy; okreslenie
podane w punkcie ¢ odnosi sie do tzw. cigciwy zewnetrz-
nej (rys. 2d).

4. Sposoby okreslenia linii Srodkowej (lub szkieletowej) pro-
filu aerodynamicznego

Lima zerowe sity
nosinel

|
i Ve

- -
Kierunek strumienia

o<,-kql zerowel sily nosne

5. Parametry aerodynamiczne charakteryzujace profil aero-
dynamiczny

2. Ksztalt linii Srodkowej — okresla on wysklepienie pro-
filu. Podobnie jak w przypadku cieciwy istnieje kilka de-
finicji okreslajgcych ksztait linii Srodkowej lub linii szkie-
letowej (wg innej nomenklatury). Wszystkie okreslenia li-
nii $srodkowej sg pokazane na rys. 4. Linia $rodkowa, po-
dobnie jak cieciwa, 1lgczy poczgtkowy i koncowy punkt
profilu:

a) linia Srodkowa jest miejscem geometrycznym
Srodk6éw odcinkéw prostopadiych do cigeciwy profilu (czyli
linia Srodkowa dzieli na polowy odcinki okreslajgce gru-
bosé profilu (rys. 4 a);

Cena z1 12 =~

b) prosta prostopadta w dowolnym punkcie linii $Srod-
kowej dzieli na polowe odcinek zawarty miedzy punk-
tami przeciecia z goérnym i dolnym obrysem profilu
(rys. 4b);

¢c) linia S§rodkowa jest miejscem geometrycznym
Srodkow odcinkéw wykreslanych w ten sposob, zeby katy
jakie tworzg poszczegdélne odcinki z gérnym i dolnym obry-
sem profilu byly sobie réwne (rys. 4 c);

d) linia Srodkowa jest miejscem geometrycznym
Srodkow ko6l wpisanych w obrys profilu (rys. 4 d).

3. Strzalka linii S$rodkowej: (inne nazwy: wklesto$é pro-
filu, sklepienie lub krzywizna profilu).

Jest to maksymalna odleglo$é linii $rodkowej profilu od
jego cieciwy. Wielko$sé te zazwyczaj podaje sie w procen-
tach cieciwy.

4. Odleglosé strzalki od punktu poczatkowego profilu x.
Wielko$é te rowniez podaje sie zazwyczaj w procentach
cieciwy (rys. 4a).

5. Grubo$é¢ profilu g

Miarg grubosci profilu jest dlugo$é odcinka prostopadtiego
do cieciwy, zawartego miedzy gornym i dolnym obrysem.
Maksymalna grubos$é ovrofilu jest oznaczona symbolem g,
przy czym zwykle podaje sie tzw. grubosé wzgledng pro-
filu, tj. w procentach lub czesciach cieciwy.

6. Polozenie maksymalnej grubo$ci z,

Test to odlergloéé mierzona wzdluz cieciwy od punktu po-
cza‘kowego profilu i zwykle podawana w procentach cie-
ciwy.

7. Kat krawedzi splywu rg

Jest to kat. jaki tworzg stvezne do obrysu profilu w jego
punkcie koncowym (rys. 2 a).

CHARAKTERYSTYCZNE WSPORLCZYNNIKI AERODYNA-
MICZNE PROFILU

1. Sila aerodynamiczna R:

Jest to sila wypadkows, okreslona na podstaw’e roznicy
ciSnien powstajacych na gérnym i dolnym obrysie profilu.

Sile aerodynamiczng mozna roztozyé na:

a) cite skierowana zgodnie 7 kierunlkiem przeniywaiacego
(strumi~nia ni~zahurzon<gn): ta skladowa sily aerodyna-
micznej nazywa sig¢ oporem P,

b) site skierowana wnrostonadle do %ierunku przeplvwajg-

cego strumienia niezaburzonego, tzw. site noénag P,.

2. Moment sily aerodynamicznej NM:

Jest to moment. jaki wvwiera cita aerodynamiczna wzegle-
dem dowolnego punktu na profilu (no. wzgledem punktu
roczatkowegc lub wzeledem umownego punktu lezacego na
25% cieciwy — punkt odniesienia czesto podawany).

Wielkosci sit i momentu oraz ich dodatnie zwroty sg po-
dane na rys. 5.

Zamiast sit uzvwa sie naicze$ciei pojecia wspdlczvnnikAw
aerodvnamicznvch., bezwymiarowych i okresla sie je jako
nastepujace stosunki:

5 Py L
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Do charakterystveznego dla profiln parametru aerodvna-
micznego zalicza sie jeszcze tzw. . Srodek aerodvna-
miczny”. Jest to stalv vpunkt (nie zmieniajgcv sweego
notozenia wzegledem cieciwv) wvnrofilu charaktervzuiacy sie
tvm. e moment odniesionv wzegledem teeo punktu dest
nrawie staly w calvm zakresie uzvtkowveh katAw natar-
cin. .Punkt ten znaiduie sie w poblizu 25% cieciwy. Do-
ktadnie mo’?na okre$li¢ ie"n notozenie prrzez podanie odle-
glosci od 25% cieciwy wzdluz niej i wzdluz prostej pro-
stopadtej do cieciwy.

Do charakterystycznych dla profilu parametrow zalicza
sie jeszcze tzw. ,linie zerowej nosSnosci’.

Jest to linia, ktorej odchylenie od kierunku strumienia
jest miara kata natarcia a, okreslajagcego potozenie profilu
wzgledem przeplywajgcego strumienia.
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