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P� ukończeniu Gimnaz
jum im. Tadeusza Czackie
go rozpoczął w 1935 roku 
studia na Wydziale Mecha

nicznym Politechniki Warszawskiej. Studia te, przer-
wane przez wojnę, ukończył w grudniu 1946. 

Podczas okupacji hitlerowskiej zasługuje na pod
kreślenie Jego działalność w konspiracji dla lotnictwa 
polskiego. Instrukcje sprzętu latającego, tłumaczone 
przez Niego z materiałów niemiecki�h,, wyko�zysty
wano na tajnych kursach dla mechamkow lotniczych. 

Od 1948 roku mgr inż. Jan Paczoski był redakto
rem czasopisma „TECHNIKA LOTNICZA". Od pierw
szego numeru, po wznowieniu działalności pisma we 
wrześniu 1948 r., wszystkie prace związane z reda
gowaniem każdego zeszytu kwartalnika spoczywały 
na barkach mgra inż. J. Paczoskiego. Po przejęciu 
wydawania „Techniki Lotniczej" przez Naczelną 
Organizację Techniczną od 1 stycznia 1950 r. mgr inż. 
J. Paczoski stanął na czele zespołu redakcyjnego jako
nieetatowy Naczelny Redaktor. Dzięki Jego wysiłkom
i inicjatywie już od 1 stycznia 1952 r. czasopismo
zaczęło ukazywać się jako dwumiesięcznik. Pismo
uzyskało wkrótce pochlebną opinię i odpowiednie
uznanie nie tylko w kraju, ale i za granicą.

Przeglądając obecnie, po latach, artykuły wstępne 
pióra mgra inż. J. Paczoskiego dotyczące zagadnień 
polityki przemysłu lotniczego, jego specyfiki, proble
mów lotnictwa gospodarczego i sportowego można 

stwierdzić, że myśli w nich zawarte jeszcze i teraz 
nie straciły na aktualności. 

W roku 1965 został przewodniczącym Rady Progra
mowej „Techniki Lotniczej". 

Mgr inż. Jan Paczoski był działaczem Sekcji Lot
niczej SIMP. Jako członek zarządu pracował od chwili 
wskrzeszenia Związku Polskich Inżynierów Lotniczych 
jako Sekcji Lotniczej SIMP w maju 1947 r., przez 
kilka kadencji do lutego 1950 r. oraz w ostatnich 
latach - jako przewodniczący Sekcji. Miał szerokie 
plany ożywienia działalności sekcji, ale nie dane Mu 
było ich zrealizować. 

Wymienione Ji)race mgra inż. J. Paczoskiego sta
nowią tylko część Jego działalności. Część, na którą 
poświęcał czas przeznaczony na wypoczynek. 

Główny nurt Jego działalności, od października 
1945 r. aż do dnia śmierci, łączy się z Instytutem Lot
nictwa, gdzie był kierownikiem Zakładu Podwozi 
w Ośrodku Osprzętu, a od 1 kwietnia 1964 r. powo
łany został na stanowisko samodzielnego pracownika 
naukowo-badawczego. W Instytucie poświęcił się cał
kowicie zagadnieniom podwozi samolotowych i stał 
się wybitnym znawcą problemów amortyzacji, ogu
mienia i hamulców lotniczych. Opracował metodykę 
badań podwozi i na skonstruowanym do tego celu 
młocie przeprowadził badania podwozi v-1szystkich 
skonstruowanych w Polsce samolotów. Opracował 
metodykę dynamicznych badań ogumienia i na wy
konanych do tego celu urządzeniach przeprowadził 
badania kilkudziesięciu rodzajów ogumienia. Zajmo
wał się amortyzatorami cieczowymi, tak że w wy
niku Jego twórczego wkładu uzyskano w projektowa
nych w kraju rozwiązaniach dobre wyniki. Pozostawił 
bardzo liczne sprawozdania z tych prac i opracowa
nia samodzielne, które stanowią trwały dorobek pol
skie.i techniki lotniczej. Badania prowadzone przez 
Niego i ich wyniki były wykorzystywane nie tylko 
dla lotnictwa, lecz są wdrażane przez przemysły opon 
samochodowych i taboru kolejowego. 

Mgr inż. JAN PACZOSKI był odznaczony Srebr
nym Krzyżem Zasługi i Medalem Dziesięciolecia. 
Dobrze zasłużył się Polskiemu Lotnictwu. Cześć Jego 
pamięci! 
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Metoda obliczenia stateczności dynamicznei szybowców 

oraz obciążenia usterzenia wysokości podczas brutalnego sterowania 
z uwzględnieniem elastyczności skrzydła 

W pracy niniejszej podano metodę obLiczeń stateczności dynamicznej szybowca 
ara.z obciążenia jego usterzenia wysokości podczas brutalnego sterowania z uwzględ
nieniem odkształcalności skrzydła. 

Wprowadzenie odkształcalności skrzydła opiera się 
na założeniu, półsztywnego skrzydła, to znaczy przy
jęciu, że może ono odkształcać się według skończonej 
ilości stopni swobody. Jako postacie odkształceń od
powiadające poszczególnym stopniom swobody przyj
muje się postaciei własne. 

Żródłem znajomości postaci i częstości własnych 
są próby rezonansowe. 

Przyjęcie do obliczeń normalnych postaci własnych 
ma tę zaletę, że unika się w równaniach sprzężenia 
bezwładnościowego i sztywnościowego. 

Uwzględnienie elastyczności skrzydła daje nam 
dodatkowe równania ruchu dla każdego stopnia swo
body po jednym oraz do równań ruchu szybowca 
sztywnego dodają się człony pochodzące od sprzęże
nia aerodynamicznego z tymi dodatkowymi stopniami 
swobody. 

Wprowadzając odkształcalność skrzydeł uwzględ
niono tylko jego zginanie. Jest to uproszczenie, które 
można przyjąć ze względu na dużą sztywność skrzy
deł szybowców na skręcanie (z prób rezonansowych 
wynika, że I skrętna postać skrzydła występuje na 
częstości ~ 20 Hz, podczas gdy I giętna na czę
stości ~ 3 Hz). 

W pracy niniejszej przeprowadzono szczegółowe 
obliczenia stateczności dynamicznej podłużnej 
z uwzględnieniem odkształcalności skrzydła szybow
ca „Bocian" dla zakresu prędkości od 100 km/godz. 
do 280 km/godz. dla dwóch skrajnych położeń środ
ków ciężkości: przedniego w 250/o C i tylnego w 
38,20/o C. 

Odkształcenie skrzydła przyjęto jako I postać giętną 
skrzydła, które według wyników prób rezonansowych 
występuje na częstości 3,3 Hz. 

Obliczenie obciążeń szybowca „Bocian" podczas 
brutalnego sterowania przeprowadzono dla prędkości 
v = 180 km/godz., dla dwóch wariantów wychylania 
steru wysokości: nagłego LJ/:JH = -0,2 rd i sinusoidal
nego ,1{311 = -0,2 sin wt uwzględniając odkształcenie 
skrzydła. 

Zagadnienia powyższe rozwiązano przyjmując na
stępujące uproszczenia: 

1) prędkość u w kierunku osi podłużnej związanej
z szybowcem nie ulega zmianie, 

2) kąt toru 81 przed zakłóceniem jest mały,
3) opływ ma charakter ustalony (tzn. wielkości

współczynników sił aerodynamicznych zależą jedynie 
od chwilowego kąta natarcia), 

4) siły na usterzeniu nie wchodzą w równanie sił,
5) odkształcenie skrzydła uwzględniono tylko jako

jego zginanie przyjmując, że na skręcanie jest ono 
sztywne (do. obliczeń przyjmuje się jako odkształce
nie I postać giętną skrzydła). 

Przyjmując układ prawoskrętny (rys. 1) i oznacze
nie wg „Mechaniki lotu" prof. W. Fiszdona (lit. 1) 
oraz wychodząc z ogólnych równań ruchu na siły 
i momenty dla układu osi związanych z samolotem 
wyprowadza się następujące zależności na siłę wzdłuż 

q 

1. Przyjęte oznaczenia • i kierunki poszczególnych wielkości 

1., 



osi Z i moment pochylający M względem osi y dla
szybowca sztywnego: 

1:Zt m (w - U1q) =Zu ' U+ ZwW 

+ 

Zą 'q - l 
-mg sin{} 61 2!v'1; lyy • q =Mu · u+ Mww +

+Mą · q + Mww 

+ 

Mo 
[l] 

Równania te są ważne dla ruchu samolotu obejmu
jącego tylko małe zakłócenia lotu ustalonego. 

Wielkości Zu ... Zą ... Mu ... Mą są to pochodne sił 
i momentów aerodynamicznych względem prędkości 
liniowych, kątowych i przyspieszeń: 

Mo - moment pochodzący od wychylenia steru 
wysokości, 

u, w - zmiany prędkości liniowych wskutek zakłó
cenia, 

q - zmiana prędkości kątowej wskutek zakłó
cenia, 

{} - zmiana kąta toru lotu wskutek zakłócenia. 
Wskutek odkształcalności skrzydła do równań [1] 

dojdą siły i momenty aerodynamiczne pochodzące 
od zginania skrzydła. 

Oznaczono je przez (Z)e1 i (M)er, a szczegółowo zo
staną określone dalej. Równania będą więc miały
postać: 

m (w+ ;Ż - U1
_
q) = Zuu 

+ 

Zww 

+ 

Zq 'q +I 
- mg sm {} 81 + Z(elastyczne)

. . [2] 
I

yy 
q = Muu + M�w + M�w + 

+ Mq • q 

+ 

Mo+ M(elastyczne) 

Ponieważ 81 i ,{} są małe, z założenia więc człon 
mg sin,{} 81 możemy pominąć jako małą II rzędu 

Zq jest również małe. 
Zu = O } ponieważ przyjęto, że prędkość U w kie-
Mu = O runku osi x nie zmienia się 
Uwzględniając to oraz wprowadzając oznaczenia: 

w 
a = - równanie [2] można napisać: 

V 

m(v :; --'-Vq) = Za a 

+ 

(Z)erl [3] 
lyy q = M

a · a+ M;. ·�+ Mą · q + M0 + (M)er 

Wprowadzenie dodatkowego stopnia swobody (zgi
nanie skrzydła) da dodatkowe równanie ruchu. Jest 
to równanie Lagrange'a zastosowane do skrzydła 
poruszającego się ruchem harmonicznym ze stałą 
amplitudą. 

Ogólna postać równania Lagrange'a jest nastę
pująca: 

gdzie: 
T - energia kinetyczna układu, 

V e - energia potencjalna układu, 
Fj - siła uogólniona odpowiadająca uogólnionej 

współrzędnej qj, 

U�ięcie drgającego skrzydła w każdym jego prze
kroJu na skutek skończonej jego sztywności określa
my jako: 

z (y, t) = <I> (y) C (t) [4] 

A/Im 

/0 \ 

0.5 

lj 
0.5 1,0 

1,0 

%. Ziinanie skrzydła wzdłuż rozpiętości wg I postaci giętnej 

gdzie: <P- (y) - postać własna ugięcia skrzydła przy
jęta na podstawie prób rezonansowych. 

Dla przykładu na rys. 2 podano I postać giętną 
skrzydła. 

Dla y = b/2 przyjmuje się wielkość <l>1 (y) = 1
C(t) = a cos wt niewiadoma, którą otrzyma się w wy

niku rozwiązania układu równań. 
Jeżeli _skrzydło obci_ążone jest _aerodynamiczną -siłą 

wymuszaJącą Fz (y, t) 1 uwzględniono tylko jego zgi
nanie, to równania Lagrange'a będą miały następu
jącą postać (lit. 2): 

l =, I 
}; [J w; m (y) dy J tj (t) + }; [f w; m (y) dy] wj t

j 
(t) = 

1 o 1 o 

l 

= f F z (y, t) Pi dy 
o 

gdzie: m (y) - masa na jednostkę długości. 

Wprowadzając oznaczenia: 
! 

J w� m (y) dy = Mj 
o 

l 

.f Fz(y,t)Pj dy = Ei 
o 

gdzie: 
M 1 - masa uogólniona j-tej postaci, 
Ei - siła uogólniona j-tej postaci, 

[5] 

wi -- częstość drgań odpowiadająca j-tej postaci, 

równanie [5] przyjmie postać: 

[6] 

W danym przypadku uwzględniono tylko I postać 
giętną skrzydła, czyli <P1 (y) i odpowiadającą jej czę
stość w1 oraz M1 i F1 

[7] 

W ten sposób otrzymujemy 3 równania (równanie 
s_ił �zdłuż osi Z, równanie momentów pochylających 
_1 rowna?ie _Lagrange'a wymuszonych drgań skrzydła) 
1 trzy niewiadome: a (t), q (t), C (t), które z nich wy
licza się. 

Obliczenie wyrażeń Zer i Mel 

(Z) elastyczne jest to siła aerodynamiczna wystę
pująca na skutek zginania skrzydła wg I postaci 
giętnej. 

W każdym przekroju skrzydła przyrost kąta natar
cia pochodzący od zginania jest 

A _ � <P1 (y) { (t) 
LJaer - V = V gdyż Z

= <P1 (y) C (t)

Przyrost siły aerodynamicznej Ze1 w każdym prze
kroju wyraża się następująco: 

(Z)er = za el (y) (L'.la)el = 2 [_JV2 C (y) dy a L'.fael

i całkowity przyrost siły na skutek zginania jest: 
b/2 

[ 
b/2 

] 
Zer = 2 J Za 

el (y) L'.fae1 = - �va .f c (y) <l\ (y) dy Ć (t)
. o o 

W równaniu momentów dochodzi wyrażenie Met. 
Jest to moment aerodynamiczny występujący wsku
te� zginania skrzydła. Ogólnie wyraża s.ię on nastę-
puJąco: 
Człon M;, el· (L'.l�)ei pomijamy, gdyż zakłada się, że 
ugięcie skrzydła nie wpływa na kąt odchylenia strug 
na usterzeniu poziomym. 



Obliczając analogicznie jak Zei otrzymujemy: 

M ei(Y) = Mccel (y) LJaei = - ev2c • a c(y)dy --
1 • 

(
dcm

) 2 dcz skrzydła 

W1 (y) t (I) 1 • 
(
'dcm

) 
• • ---- = - ()VC a C (y) - skrz P(y}((t) =Mt• tv 2 dcz 

Mei = /j2M ei(Y) LJaei = [(JVCl (. dcm
) �? c2(y),f,(u)dy]t(t)

o dcz skrz o 
[9] 

Wstawiając otrzymane wyrażenie do równań [3] otrzy
muje się: 

bl2 

mv0(c;-q) =Za · a-[(Jva j c(y)<l\(y)dy J t(t)
o 

[10] 

+ l()Va (
dcm

) T c2(y)P1(Y)dy] t(t)dcz skrz o 
Silą wymuszającą F (z, t) występującą w równaniu [5] 
jest siła aerodynamiczna, która wyraża się następu
jąco: 

1 1 
F (z, t) = 2 eSv2a(a + L1aei) = 2 eSv2aa -

1 
- -

2
esva P1 (y) �(t) [11] 

Po wstawieniu do [5] dodatkowe równanie ruchu 
przybiera taką postać: 

b/2 b;2 

[J !li� (y)m(y)dy] !; (t) + [ u•f J wf (y)m(y)dy] W) = 
o o 

(12] 

Otrzymujemy więc następujący układ równań do roz
wiązania: 

mv
0 

(.:X-q)=Za ·a+Zt•t 

Iyy q =Ma · a + M;;, • � + Mq q + MflH 
• (JH • M� • t

b.'2 b/2 
[J <l-i� (y)m(y)dy] t(t) + [wi J <l-ii(y}m(y}dy]t(t) = 

o o 
bj2 

(JV.2a f c(y)P1 (y)dy] a + 
o 

[ 
b/2 • 

1 + : (JVCl [ C (y) !lii (y)dy t (t)

[13] 

Występujące tu pochodne sił i _mome:1tów aerodyna
micznych wyrażają się następuJąco (ht. 1) 

1 
Z = -- esv2aa 2 

1 
( 

dcm
) M = -(JSV2ca -- całego samolotu, gdzie

a 2 dcz · • 

1 

- =x -x - 1--(
dcm

) 
_ a1 

( 
de 

) dc 5 H a da. z 

Mą 
= -2 (JSHVLH,a, 

Pochodne sił i momentów elastycznych Z i M obli
czone poprzednio są: 

b/2 
Zt = ()Va J c(y)r/>1(Y)dy 

o 

( 
de 

) 
b/2 • • 

Mt= eva � J c2(y)r/>1(y)dy dcz • skrzyd• o

Podstawiając wartości pochodnych do [13] i porząd
kując równania wg stopnia niewiadomych oraz wpro
wadzając stałe ki, L;, p; na wartości stałych współ
czynników układ 3 równań różniczkowych liniowych 
o stałych współczynnikach:

k1 � + k2a + k4 q + k0 t = O 

L1 � + l2a + L3q + L4 q + l6t = Is 

P2a + P:, f + Pet + pJ; = O 
gdzie: 

k1 =mVo 

1 
k2

= - ąSaV� = -za 2 
k 1

= -k 1
= -m Vo

b'2 
k6 = eav S c(y)<l> 1(Y)dy = Zt 

o 
1 de 

L1 = - (JVSHlila1 - = -M�2 da. 

1 b12 

p2 = -z (lV
2a f c(y)<.P 1(y)dy

o 
b/2 

p5 = f me <l-ii (y) dy 
o 
l b/2 

• 

Pu = - (JVCl J C (y) <l-ii (y) dy2 o 
b/2 

p7 = w� f me <l-ii (y) dy 
o 

Rozwiązanie tego układu równań składa się. z r?z
wiązania ogólnego równania uproszczonego i rozwią-
zania szczególnego. • • 

Rozwiązanie szczególne zależy od wyrazu L8, czyli 
w tym przypadku od funkcji przyjętej na wychylenie 
steru wysokości. 

Aby znaleźć rozwiązanie ogólne równania uprosz
czonego, zakłada się rozwiązanie w postaci: 

.a = a'elt, q = q'eJ,t, C = rext 

Wstawiając te wartości do układu równań [14]' otrzy
mujemy równanie charakterystyczne 4 stopnia ze 
względu na· At 

A4 + B).3 + CA2 + DJ.+ E = O, 

którego rozwiązanie daje nam 4 wielkości na J. : ).;, 
• A2, A3, A4. Wielkości At określają charakter ruchu samo
lotu i jego stateczność. .

W celu obliczenia obciążenia usterzenia wysokości
podczas brutalnego sterowania, należy znaleźć rów-

·.3



nież rozwiązanie szcżególne (a0, q0, lo) i rożwiązanie
pełne będzie miało postać: 

a = a1 /-,t + a2/-,t + aa /-,t + a4 e2
'

t + ao }
q = Q1e21t + Q2 /-2t + q3 e2"t + q4 e2,t + Qo [15]

{; = {;, e2•t + {;,e22t + r;3/-,t + t;4e2,t + (0
Stałe ai, q;, Ci wyznacza się .z następujących warun

ków początkowych dla t = O, a= O, � = O, q = O, C = O
oraz z równań jednorodnych układu [14]. Zaznaczyć
należy, że ilość pracy rachunkowej przy obliczaniu
stałych a;, q;, C; jest niewspółmiernie duża w porów
naniu z obliczeniem samych wielkości A;, gdyż trzeba
tu rozwiązać 12 równań z 12 niewiadomymi dla każ
dej wielkości 18, czyli dla każdej założonej wielkości
LJ/JH - Zagadnienie to nadaje się do zaprogramowania
na maszyny elektroniczne. 

Mając obliczone wielkości a(t), q)t) i C(t) (w danym
przypadku są to przyrosty tych wielkości, trzeba je 
rozumieć jako LJa, Llq, LIC), wyrażamy przyrost współ
czynnika przeciążenia szybowca jako: 

1 
t.1P z 2 esv2aa esv2a 

t.in=--=----=-- a [16]Q Q • 2Q 
siłę aerodynamiczną na usterzeniu poziomym:

1 1
LlPzH = 2 t2S11V112 LICzH = 2 eS1-1VH2 [a1L1aH + a2 L'l/31-d 

de de lH . 
gdzie: Lla11

= LJa-- L.ia +- - L.ia da. da. V 
Ponadto wskutek istnienia prędkości kątowej q istnie
je przyrost kąta natarcia na usterzeniu poziomym 

qlH 
równy: L1a1-1q = v' a więc całkowity przyrost kąta
natarcia na usterzeniu jest równy:

( de ) de lH . qlH 
L'.laHcalk:=a l-da +da v o. +V

więc
1 [ f ( de ) de lH 

L1PzH =
2 e·SHv2 

a1 l" 1-da + da V

+
l
: q} + U2L'i/3H] [17]

Dla porównania podano układ równań różniczko
wych liniowych dla szybowca sztywnego, dla rozwa
żanego uproszczonego przypadku: 

k1� + k2a + k4q = O
l1� + l2a + l3q + l4q = 18 

wielkości: 
a = a1

el.,t + a2
eht + a0 

q = q1el.,t + q2el.,t + q0 

} [18]

• Ze wzoru [17] widać, że siła LlPzH na usterzeniu za
leży od zmiany k-ąta natarcia szybowca (a, �. q) oraz
od funkcji przyjętej na wychyleni,e steru wysokości.

Ponieważ składniki z � i q są dużo mniejsze niż z a,
możemy powiedzieć w przybliżeniu, że LlPzH składa
się z części proporcjonalnej do a i do kąta wychyle
nia steru LlPr-1, 

Wpływ przyjęcia różnych funkcji na L1/3H dla szy
bowców sztywnych został -dokładnie przeanalizowany
(lit. 3). 

My zajmiemy się różnicami wynikającymi z przy
jęcia elastycznego skrzydła w przypadku szybowca
,,Bocian". 

Przykład liczbowy 

Oblicze1'.i� stateczności przeprowadzono dla szybow
ca dwum1eJscowego „Bocian" dla dwóch skrajnych 
położeń środka ciężkości: przedniego Xś.c. = 250/o c
i tylnego Xś.c. = 38,2 c,

4 

dla zakresu prędkości od 100 km/godz do 280 km/godz 
dla szybowca sztywnego i z uwzględnieniem elastycz� 
naści skrzydła. 

Dane szybowca:
Q = 453 kG 
Qkadl = 280 kG 
Qskrzydla = 86,5 kG

Ćaer�dyn. = 1,23 m,
dc2 

a=--= 515 da 
dczH 

a1 = -- = 3,61

da.H 

dczH dczH 
a2= -- = --

dfln da
H 

S = 20 m2 
S,., = 1,8 m2 

l1-1 = 4,12 m2

iy
2 = 2,86 m2 

daH 
--=27

d{JH 

I
środek ciężkości 

I
środek ciężkości 

(
dcm

) - - całego dcz szybowca 

(
dcm

) 
da skrzydła 

przedni 

-0,168 

o

dane z prób rezonansowych. 

tylny 
- -

-0,036 

0,6798 

�odstawowa ,P_ostać giętna drgań skrzydła wystę
puJe na częstosc1 3,3 Hz (w = 20,7 rd/sek) i charakter
jej przebiegu pokazano na rys. 2. Mając powyższe da
ne dobrano funkcję na podstawową postać giętną 
skrzydła, która wyraża się następująco: 

cJ>l ('Yj) = 0,8755 'Yj4 + 0,1621 'Yj2 
- 0,0376.

/ 

Dokładny rozkład masy skrzydła wzdłuż rozpiętości
uzyskano przez pocięcie skrzydła szybowca na 11 czę-

4,0 
m k6sek2 

m 
3,0 

2,0 

f,O 

o

3. Rozkład 
,,Bocian" 

a2 0,4 o,s o,s 

masy wzdłuż rozpiętości skrzydła szybowca 

ści wzdłuż rozpiętości i zważenie ich - wyniki po
miarów przedstawiono na rys. 3. 

Wpływ elastyczności skrzydła na stateczność 

, <?hcąc ;1zyskać dane ilościowe dotyczące stateczno
sc1 rozwiązano układ równań [14] dla skrzydła elas
tycznego i [18] dla skrzydła sztywnego dla całego sze
regu prędkości. 

Wielkości At uzyskane z tych obliczeń przedstawio
no na. rys. 4. 



W wielkościach J., = C, ± i1'JC oznacza tłumienie ru
chu, a 1'/ częstość ruchu w rd/sek. 

Na podstawie wyników umieszczonych w tablicy 
na _r-y_s . 4 wykonano wykres (ryR. 5) tłumienia i czę
stosc1 ,r,uchu w �unkcji prędkości lotu, ilustrujący sta
t�czi:osc dynamiczną szybowca sztywnego i z uwzględ
nieniem elastyczności skrzydła. 

. W pr�ypadku szybowca sztywnego otrzymuje się
Je_den _Pierwiastek zespolony na }. : J. 1 ,2 = Ci ± h71 odpo

I 

prędkości, natomiast częstość ruchu maleje od często
ści 3,3 Hz dla V = O do 1,7 Hz dla prędkości maksy
malnej dla Bociana, tzn. dla V = 280 km/godz.

Wpływ elastyczności skrzydła na obciążenie szybow
ca podczas brutalnego sterowania sterem wysokości 

Wpływ brutalnego sterowania tkwi we współczyn
niku La w układzie równań [14] i [18], gdyż La = 

= M{JH' .t!(JH 

Srodek ciężkości przedni 
wiadaJący ruchowi harmo
nicznemu, przy tym zarówno 
tłumienie tego ruchu, jak i 
częstość jego wzrasta w mia
rę wzrostu prędkości lotu. Lp.1 (k:/h)I skrzydło sztywne 

I 
skrzydło elastyczne 

Uwzględnienie elastyczności 
skrzydła daje ·nam 2 pier-
wi�stki _zespolone na }. : 22,1 = 
= C1 ± i'Y/1 i J.3.4 = C3 ± i1'J3•

Jeden z nich odpowiada ru
chowi oscylacyjnemu o tłu
mieniu i częstości zbliżonej 
do części szybowca sztywne
go, natomiast drugi pierwia
stek przedstawia sobą ruch 
znacznie szybszy i szybciej 
tłumiony, a częstość jego zbli
żona jest do częstości podsta
wowej giętnej skrzydła. 

Ruch pierwszy w miarę 
wzrostu prędkości zachowuje 
się podobnie jak w przypadku 
szybowca sztywnego, tzn. w 
miarę wzrostu prędkości jego 
tłumienie i częstość rosną, na
tomiast w przypadku ruchu 
drugiego szybkiego jego tłu
mienie rośnie ze wzrostem 

f/ 
rd lJ(Hz)

1 100 
2 150 
3 180 
4 200 
5 250 
6 280 

I 
LP-1 (k:/h)I 

l 100 
2 150 
3 180 
4 200 
5 250 

6 280 

l1 _.l = -3,29 ± 2,915 i 

/.1.2 = -4,975 ± 4,34 i 
\ ,2 = -5,938 ± 5,325 i 
i. 1 .2 = -6,55 ± 5,90 i 
\.-i= -8,20 ± 7,30 i 
).1,2 = -9,20 i: 8,175 i 

skrzydło sztywne 

).1,2 = -3,29 ± 0,386 t 
ll = -4,34; 2 = -5,61
/.1,2 = -5,938 ± 1,05 i 

\.2 = -6,55 ± 0,865 i 

1.,.2 = -8,20 ± 0,95 i

11,2 = -3,30 ± 2,845 i 

).1,2 = -5,80 ± 2,890 i 

). 1,2 = -5,35 ± 5,135 i 
11 ,2 = -5,70 ± 5,075 i 

). 1,2 = -7,00 ± 6,40 i 

\.2 = -8,00 ± 6,78 i 

Srodek ciężkości tylny 

I skrzydło 

1., .2 = -3,20 ± 0,59 i 

2 = 6,83= -3,36; )., 
).1.2 = -5,60 ± 1,095 i 

\ = -4,38; 2 = -9,12
1., .2 = -6,75 ± 2,09 i 

/.3 ,4 � -7,35 ± 19,60 i 
!.3,4 = -U,575 ± 17,70 i 
).3,4 = -13,95 ± 17,325 i 
).:J.1 = -15,65 ± 16,85 i 
).3 ,4 = -19,67 ± 13,80 i 

).3.4 = -21,90 ± 10,65 i 

elastyczne 

\i .4 = -7,3 ± 11,10 i 

13 ,4 = -12,275 ± 16,575 i 
).3,4 = -13,07 ± 17,025 i 

).3.4 = -14,60 ± 5,065 i 

).3 ,4 = -19,92 ± 13,775 i

4. Tablica wyników /.1 w zależności od prędkości, położenia środków ciężkości
i przyjętej sztywności skrzydła 

sek '.>--..::'._3_.3_�--
20 t-----+-=+--=cc.:·

,___ 
�--+--+-_ _J. _ _j 

i'--o-i-'--. 

W jaki sposób przyjęcie różnych wariantów wychy
lenie steru wysokości LJ/JH wpłynie na wielkość obcią
żenia usterzenia wysokości zostało przeanalizowane 
w pracy (lit. 3). W niniejszej pracy zanalizowano je
dynie różnice, jakie występują przy przyjęciu elas
tyczności skrzydła. 

;,-....._ 
"

16' 

l'u_f/,,, 
121-,----t----t---ł----+----+--I _: ""-�

� 

a1------1---t---+---+---J---P� 

I _ _____.L---:: .e-•···· 
4 r----+---+- --!=----"':5C. -l-�7--"-.::-·:.::··-1··' .. _· -_·_· _· -_-_--1·_1,_,,_J ' ----- -· 

o ---
L.---�--- -----r· 

-t6t---t----+--ł--ł-��.--1---J

·2Dr----t---t--+----1----l-�--l-��_J
� 

oi'-----;40::;----:!:80:---
--,,20-!--c--__Jl5L0 __ 2'.J.'OO ___ Z.l.

'40-/I k.-m-Vń
_J

5. Wykres zależności tłumienia C i częstości f/ ruchu funk
cji prędkości lotu szybowca „Bocian"

Obliczenia przeprowadzono dla szybowca „Bocian" 
dla v = 180 km/h dla dwóch wariantów wychyleń 
steru: 
1) LJ/h1 = -0,2 -wychylenie nagłe,
2) LJ{h, = -0,2 sin wt-wychylenie sinusoidalne z czę

stością w = 3,14 rd/sek, co odpowiada okresowi 
T = 2,0 sek. 

Wartość LJ{J11 = -0,2 rd wynika z warunku nieprze-
kroczenia n = 4,5. 

Obliczone wartości na a, q i C przedstawiają się na-
stępująco: 
1) LJfJH = -0,2 rd.

a) dla skrzydła sztywnego:

a= -0,173e·5,938t sin (5,325t + 41 
°

56') + 0 ,1156 

1
\ [l9]

q = 0,939e-5,93St sin (5,325t - 59°
30') + 0,81 

b). dla skrzydła elastycznego: 

a. = -0,232e -5,35t sin (5,i35t + 32
°45') + 0,0171e-13,95t •1 

· sin (17,325t + 34°
35') + 0,1156 

q = 3,38 e-5,35t sin (5,135t + 22
°55') - 2,13 e -13,95t • sin [201(17,325t + 88°

25') + 0,81 
C = -1,29 e -5,35t sin (5,135t + 21°

30') + 0,734 e-13,95t . 
• sin (17,325t + 12

° 45') - 0,64
2) LJfJ1-1 = -0,2 sin t

a) dla skrzydła sztywnego:

a= 0,0637 e-5,9�8 t sin (55,325 t + 73
°

37') +] 
0,1125 sin (3,14 t + 32

°
59')

q = 0,345 e-5•938 tsin (-5,325 t + 27° 23') + 

+ 0,864 sin (3,14 t - 10°37')

[21] 
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rd 
0,12 

I I I 
Wychylenie nagle 

I ,r, ��
0,10 

aoa 

Q05 

Q04 

ao2 

o 

li I 
I/ I/

I !/ 
I ' 

M 
V 

-ao2

-Q04 

6-ao 

-ao 

-• Skrzydło 
o-o Skrzydło 

B - ____. Skrzydło 
- Skrzydło 

I I I 

' Wycnyleme sinusoidalne 
/ 

\ 

� 

\ 
\'

sztywne }JJ,8
H

•-Q2rd 
elastyczne 
sztywne 

� 
JJ,8

H 
•-0,2sin�l4 

elastyczne 
I I I 

� 

\ 
/; 

I 
'O -a1i 

I I I I I '� 
/ 

-Q/20 0,2 0,4 Q6 0,8 I.O 1.2 1,4 1,6 1,8 t sek 

6. zależność kąta natarcia a od czasu t dla skrzydła sztyw
nego i elastycznego dla różnych funkcji wychyleń steru tJ(J..., 
szybowca „Bocian" 

b) dla skrzydła elastycznego:

a = 0,0765 e-5,35 t sin (5135 t + 67°20') +
+ 0,00897 e-13,95 t • sin (17,325 t + 35°55') + 

+ 0,111 sin (3,14 t - 36°30') 
q = -1,126 e -5,35 t sin (5,135 t + 57°30') +
+ 1,05 e-13•95 t sin (- 17,325 t + 89°45') + 

0,881 sin (3,14 t - 10°10') 
C = 0,43 e-5 ,35 t sin (5,135 t + 56° ) + 

+ 0,381 e-13,95 t • sin (-17,325 t + 14° 30') + 
+ 0,616 sin (3,14 t - 47°10') 

Uw a g a  
Inżynierowie I technicy wszystkich branż 

interesulący się problematyką chłodnictwa! 

[22] 

Wkrótce ukaże się pierwszy numer miesięcznika pt. 

Aby lepiej uwidocznić wpływ odkształcalności 
skrzydła, dla przykładu zrobi?r:o wy�res_Y przyrostu 
kąta natarcia a = f (t) dla wyzeJ wym1emonych obli
czonych przypadków (rys. 6). 

z wykresu tego widać, że przy nagłym wychyleniu 
steru wysokości do góry uwzględnienie w oblicze
niach odkształcalności skrzydła daje w pierwszej 
chwili po wychyleniu ujemny przyrost kąta natar
cia a. Jak można wytłumaczyć to zjawisko? Otóż 
skrzydło odkształcalne (wg I postaci giętnej) ma 
dużo wyższą częstość drgań (3,3 Hz) niż częstość 
ruchu szybowca (~ 1,0 Hz). W pierwszej chwili po 
wychyleniu st�u skrzydło ma prędkość skierowaną 
do góry, co daje ujemny przyrost kąta natarcia skrzy
dła pochodzący od jego ugięcia. 

Istotnie wielkość t (t) (obliczona wg wzoru 20) dla 
okresu czasu równego około 1/4 okresu drgań wła
snych skrzydła ma wielkość ujemną. W pierwszych 
ułamkach sekundy o przyroście kąta natarcia de
cyduje więc ruch własny skrzydła, a w następnej 
chwili dopiero ruch szybowca rozpatrywanego jako 
ciało sztywne. 

W następnej fazie ruchu wielkości a dla skrzydła 
odkształcalnego są wyraźnie niższe niż dla sztyw
nego. ! 

Ponieważ tłumienie ruchu w obydwu przypadkach 
wychyleń steru jest duże, więc po czasie t � 1,0 sek 
ruch ustala się i w przypadku wychylenia nagłego 
dąży do wielkości stałej, a w przypadku wychylenia 
sinusoidalnego do wielkości sinusoidalnej o tej samej 
częstości co częstość wymuszających drgań steru. 

Skrzydło „Bociana" w porównaniu z innymi szy
bowcami takimi, jak „Zefir" czy „Foka" jest stosun
kowo sztywne. Większe różnice w wielkości obciążeń 
uzyskano by więc przy oblicżaniu stateczności i obcią
żeń tych ostatnich szybowców. 
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Pomiar odkształceń metodą elastooptyki w świetle odbitym 

Pomiar oc�ks;:;talceń metodą elastooptyki w świetle odbitym przeprowadzany jest 
poprzez wykonanie obrazu izochrom w warstwie optycznie czułej, naniesionej na 
konkretną konstrukcję. Tą metodą można uzyskać w badanym obszarze rozkład 
odkształceń nawet powyżej granicy plastyczności. Aparatura pom'iarowa jest 
względnie prosta i łatwa do wykonania. Najlepszym materiałem, dostępnym w Pol
sce, z którego można wykonać warstwę czułą optycznie jest Epidian 5, który umoż
liwia pomiary do odkształceń około 2°/,;. 

Pomiar odkształceń w świetle odbitym jest jedną 
z metod doświadczalnego badania zjawisk zachodzą
cych w konstrukcji poddanej obciążeniu. Podstawo
wym celem zastosowania tej metody jest z::nierzenie 
płaskiego stanu odkształceń bezpośrednio w kon
strukcji, przy nieskończenie małej bazie pomiaru. 

Ograniczenie możliwości pomiarowych tylko do 
płaskich stanów odkształceń_ określa jednocześnie 
typ konstrukcjt najlepiej nadającej się do badań tą 
metodą. Są to przede wszystkim konstrukcje cienko
ścienne oraz te elementy, których kształt i obciąże
nie pozwalają na sprowadzenie zagadnień przestrzen
nych do zadania płaskiego. A więc metoda nadaje 
się doskonale do badań konstrukcji płatowców, w 
których konstrukcje półskorupowe i skorupowe za
wierają dużą liczbę zagadnień płaskich. Również 
wiele problemów wynikających w konstrukcjach me
chanizmów, w osprzęcie i w silnikach pozwala na 
potraktowanie ich jako dwuwymiarowych. 

Ze względu na wykonywanie pomiarów odkształceń 
bezpośrednio na konstrukcji nie zaś na modelu elasto
optycznym, celowe jest stosowanie tej metody przede 
wszystkim do badania zjawisk w zakresie odkształceń 
plastycznych, w których to zawodzą inne metody. 

Szczególnie duże korzyści osiąga się dzięki możli
wościom badania odkształceń w okolicy spiętrzeń na
prężeń, a więc i możliwości obserwacji zjawisk zwią
zanych z wczesnymi okresami zmęczenia materiału. 

Zarówno zasada, jak i sposób jej realizowania są 
opracowane teoretycznie od kilkudziesięciu lat, ale 
dopiero niedawno mogły zostać zastosowane na szer
szą skalę. Istotną przeszkodą w zastosowaniu tej 
metody był brak odpowiednich materiałów elastoop
tycznych, które spełniałyby wszystkie stawiane im 
wymagania. Najważniejszą spośród wymaganych wła
sności materiału była liniowość charakterystyki 
obciążeń w funkcji odkształceń w zakresie do około 
paru procent, co umożliwia dokonywanie pomiarów 
w zakresie plastycznym w konstrukcjach metalowych. 

BJ 
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1. Schematy polaryskopów:
A - polaryskop widlasty i B - polaryskop prostokątny, 
zs - źródło światła; S - soczewka; F - filtr barwny; 
P - polaryzator; A - analizator; CI, CII - ćwierćfalówki;
z - zwierciadło; M - model; O - obrclctyw; W - warstwa 
czuła optycznie 

Materiały, które łatwo można uzyskać, pozwalały na 
pomiary zaledwie przy sprężystych odkształceniach 
konstrukcji, ale do tego celu· można zastosować po
miary na modelach elastooptycznych w polaryskopie 
liniowym, co jest znacznie prostsze i tańsze. Dopiero 
nowe materiały elastooptyczne otrzymane w okre
sie ostatnich kilkunastu lat umożliwiły rozwój pomia
rów w świetle odbitym. 

Wprowadzenie pomiarów w świetle odbitym i uczy
nienie z nich operatywnej metody badań wymaga 
rozwiązania wielu problemów natury głównie tech
nicznej. Strona teoretyczna zjawisk elastooptycznych 
i matematycznego opracowania wyników jest podob
na jak przy pomiarach w polaryskopie liniowym. 

Artykuł niniejszy oparty jest na pracach doświad
czalnych przeprowadzanych przez autora. Przytoczo
ne tu informacje stanowią ogólne wskazówki budowy 
stanowiska badawczego, wykonywania próbek i me
tody pomiarów. 

Zasada pomiaru w świetle odbitym 

Zasadą pomiaru jest wykonanie obrazu izochrom 
i ewentualnie izoklin. Otrzymane w ten sposób linie 
stanowią podstawę do określenia pola odkształceń. 
Zasadę tę realizuje się przez naniesienie na po
wierzchnię konstrukcji warstwy czułej optycznie. 
Warstwa ta podlegając odkształceniom równym od
kształceniom badanej konstrukcji, przy przechodze
niu przez nią światła, zgodnie ze znanymi prawami 
optycznymi daje linie izochrom i izoklin, charakte
ryzujące pole odkształceń. 

Budowa -aparatury 

Schemat polaryskopu 

Istnieją dwa schematy przyrządów używanych przy 
metodzie światła odbitego: polaryskop widlasty i po
laryskop prostokątny. W polaryskopie widlastym ze 
względu na ukośny przebieg promieni obraz jest 
zniekształcony i dlatego używany jest do pomiarów 
przy małych odkształceniach. Oprócz tego, koniecz
ność osiągnięcia jak najmniejszego kąta padania pro
mieni powoduje odsunięcie modelu od soczewki co 
przy skończonych wymiarach źródła światła pdwo
duje dodatkowe błędy (rys. la). 

Polaryskop prostokątny (rys. lb) nie wprowadza 
takich niedokładności. Natomiast znacznym minusem 
jest strata ok. 3/4 strumienia światła przy odbiciu 
i przechodzeniu przez półprzepuszczające zwierciadło. 

Ponieważ założenierp pracy były pomiary przy du
żych odkształceniach, wybrano schemat polaryskopu 
prostokątnego. 

Opis konstrukcji polaryskopu 

Konstrukcja polaryskopu pokazana jest na rys. 2. 
W skład polaryskopu wchodzą następujące części: 

1 - żarówka na napięcie 6 V o mocy 50 W (uży
wana do rzutnika) zamocowana na wsporniku umoż-

7 



liwiającym regulację położ�nia w kier�nku x oraż 
z w celu ustawienia w ognisku soczewk_1; . . 

2 - soczewka o średnicy ~ 13 cm 1 ogniskOWE;J 
~ 15 cm. Zamocowanie soczewki umożliwia obrot 

względem osi y oraz z; . . 
3 _ filtr jednobarwny. Zamocowany po�obme Jal� 

soczewka z możliwością obrotu względem os1 1/ oraz z,

4 - filtr polaryzacyjny wykonany z heparatytu. 

Ze strony zewnętrznej 
boś ci 0,5 mm; 

5 - oprawka filtru 
z duralu, mocowana za 

osłona z pleksiglasu o gru

polaryzacyjnego wykon:3na 
pomocą śruby motylkowe]; 

2. Konstrukcja polaryskopu

6 - płytka ćwierćfalowa wykonana z celofanu 
wraz z oprawką. Zamocowanie analogiczne do opraw
ki polaryzatora; 

7 - oprawa zespołu polaryzator - ćwierćfalówka 
zamocowana na podstawie 15. Zamocowanie oprawy 
pozwala na regulację położenia względem osi y 
oraz z;

8 - lustro pólprzepuszczające. Lustro zamocowane 
jest obrotowo na trzpieniu lekko odchylonym od osi z.

Zamocowanie trzpienia pozwala na jego obrót wzglę
dem osi z oraz na regulację położenia w kierunku 
osi x. W sumie takie zamocowanie pozwala na od
powiednie położenie płaszczyzny lustra względem in
nych elementów; 

9 - zespól analizatora. Budowa i zamocowanie 
analogiczne jak dla zespołu polaryzatora; 

10 - aparat fotograficzny. Aparat zamocowany jest 
na trzpieniu wkręconym w pierścień dystansowy 

i zabezpieczony przeciwnakrętką. Trzpień ustawiony 
analogicznie jak trzpień lustra umożliwia regulację 
ustawienia �paratu w płaszczyźnie poziomej i piono
wej; 

11 - osłona żarówki wykonana z czarnego karto
n u. Osłona jest dwudzielna, w celu umożliwienia wy
miany żarówki bez demontowania podstawy żarówki. 
Nieruchoma część osłony umocowana jest za pomocą 
rozprężnego pierścienia w oprawie soczewki; 

12 - ekran. Wykonany z czarnego kartonu, osa
dzony jest na oprawie polaryzatora. Likwiduje on 
niepotrzebną część strumienia światła, wynikającą 

z dużej średnicy soczewki w porównaniu do polary
zatora; 

13 - osłona aparatu fotograficznego. Wykonana 
jest jak i poprzednie z czarnego papieru i zabezpiecza 
przed naświetleniem błony fotograficznej od odblas
ków analizatora. Ponieważ przy wykonywaniu zdjęć 
pomieszczenie było oświetlone tylko z kierunku 
osi y, odblaski od lustra nie padały na błonę foto
graficzną; 

8 

14 - ekran trzpienia. Zabezpiecza przed odblaskiem 
powstającym na trzpieniu bezpośrednio od części stru
mienia światła przechodzącego od źródeł światła przez 
lustro; 

15 - podstawa. Spawana ze stalowych kątowników 
25 X 25 X 3. Podstawa umocowana jest do statywu 
jedną śrubą z moletowanym uchwytem. Do ustawienia 
polaryzatora użyto statywu od teodolitu. 

Regulacja polaryskopu 

Ponieważ prosta konstrukcja przyrządu nie zapew
nia automatycznie właściwego ustawienia poszcze
gólnych elementów, konieczna jest regulacja apara
tury. 

Cala regulacja podzielona jest na dwa etapy: 
a) uzgodnienie osi wszystkich elementów polary-

zatora, 
b) właściwe ustawienie kierunków polaryzacji.

Regulacji położenia osi dokonuje się wykorzystu
jąc stopnie swobody zapewnione konstrukcyjnie 
(patrz opis budowy polaryskopu). 

Kolejność regulacji jest następująca: 
1 - unieruchomienie podstawy na poziomej płasz

czyźnie, 
2 - ustawienie płaszczyzny lustra w kierunku osi 

z wyznaczonej przez pion, przy zachowaniu kąta 45° 

pomiędzy lustrem i osiami kątowników podstawy, 
3 - ustawienie osi zespołu polaryzatora i analiza

tora w kierunku poziomym. Ponieważ oś zespołu jest 
prostopadła do płaszczyzny czoła, ustawienia doko
nuje się za pomocą pionu względem pla�zczyzny 
czoła, 

4 - wyjęcie filtrów polaryzacyjnych i ćwierćfa
lówek, 

5 - ustawienie osi zespołu polaryzatora i analiza
tora pod kątem 45 ° do płaszczyzny lustra. Ustawienia 
dokonuje się bazując na wewnętrznej tworzącej osło
ny, za pomocą szablonu o kącie 45°, 

6 - ustawienie osi soczewki równolegle do osi ze
społu polaryzatora. Ustawienia dokonuje się bazując 
na wewnętrznej cylindrycznej powierzchni osłony po
laryzatora za pomocą szablonu w kształcie litery T
(rys. 3). 

s 

'------ --------

Sz o 

3. Regulacja ustawienia soczewki: 

s - soczewka; Sz - szablon; o - osłona

Dla prawidłowego ustawienia należy sprawdzać po
łożenie soczewki przy dwóch prostopadłych ustawie
niach szablonu. Ponieważ z soczewki wychodzi w 
przybliżeniu równoległa wiązka światła, należy dążyć 
do tego, aby osie soczewki i polaryzatora nie tylko 
były równoległe, ale aby pokrywały się, 

7 - ustawienia filtru barwnego dokonuje się ana
logkznie jak ustawienia soczewki, 

8 - ustawienie żarówki w ognisku soczewki prze
prowadza się przez porównywanie średnicy kołowej 
plamy świetlnej przy różnej odległości ekranu od 
soczewki, 

9 - ustawienie osi, aparatu fotograficznego równo
legle do osi zespołu analizatora dokonuje się podob
nie jak w p. 3. 

Mając ustawioną w ten sposób oś optyczną całego 
polatryskopu, 'można przystąpić do następnego etapu, 
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4. Wykres napręzen w funkcji odkształceń 
Materiał: Epidian 5 + 100/o Tecza 

tj. do ustawienia kierunków polaryzacji. Ustawienia 
kierunków polaryzacji dokonano względem istnieją
cego wyregulowanego polaryskopu liniowego, w na
stępującyl'Il\ porządku: 

1 - ustawiono polaryskop regulowany na statywie 
w ten sposób, aby oś optyczna leżała w płaszczyźnie 
poziomej, a analizator był prostopadły do osi polary
skopu liniowego; 

2 - wyjęto wszystkie filtry polaryzacyjne z wyjąt
kiem analizatora z polaryskopu regulowanego i po
laryzatora z polaryskopu liniowego; 

3 - ustawiono kierunek polaryzacji polaryzatora 
pionowo i osiągnięto zaciemnienia na analizatorze. 
Położenie analizatora zaznacza się na osłonie jako 
zero. Prawidłowość położenia sprawdza się przez 
kilkakrotne ustawianie zaciemnienia; 

4 - założono ćwierćfalówki w zespół analizatora 
osiągnięto zaciemnienia. Położenie ćwierćfalówki 
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5. Wykres zależności rzędu izochrom (m) od odkształceń. 
Materiał: Epidian 5 + 100/o Tecza; grubość t = 1,2 mm,
K = 17,3 kG/mm 

oznacza się jako zero, a następnie geometrycznie wy
znacza się na osłonie kąt 45° . Oznacza on położenie 
ćwierćfalówki przy polaryzacji kołowej; 

_5 - zdjęto ćwierćfalówki i włączono źródła świa
tła polaryskopu regulowanego; 

6 - ustawiono zaciemnienia na ekranie (lustro) 
przy obrocie polaryzatora. Położenie polaryzatora za
znacza się jako 90

°
; 

7 - położenie ćwierćfalówki zespołu polaryzatora 
określa się analogicznie jak dla zespołu analizatora; 

8 - naniesiono skalę kątową na osłonę polaryza-· 
tora i analizatora. 

Budowa próbki 

Do badań metodą światła odbitego używa się 
próbki z materiału badanego, z naniesioną warstwą 
czułą optycznie. Pożądana jest jak najmniejsza sztyw..: 

ność warstwy czułej optycznie w porównaniu do 
sztywności konstrukcji badanej, aby uniknąć zakłó
cania rozkładu odkształceń i uniknąć konieczności 
dodatkowych przeliczeń wyników w celu wyelimi
nowania wpływu zakłócenia. 

Zgodne to jest z chęcią stosowania możliwie cien
kiej warstwy ze względu na zmniejszenie zakłócenia 
obrazu izochrom wskutek zmiany odkształceń wzdłuż 
grubości, przy obciążeniu tylko jednej powierzchni. 

Wg „Photoelasticity", Frocht Oxford 1963, zalecana 
grubość warstwy dla pomiaru rozkładu odkształceń 
wynosi 0,9 mm, a dla określenia położenia granicy 
obszarów sprężystego i plastycznego 0,5 mm. 

Optymalną grubość warstwy można ustalić tylko 
na drodze doświadczeń, ponieważ zarówno rząd izo
chrom oraz ich przebieg zmieniają się zależnie od 
geometrii konstrukcji badanej. Możliwy jest nawet 
taki przypadek, że niezależnie od grubości pokrycia, 
otrzyma się ilość izochrom niewystarczającą do okreś
lenia pola odkształceń. 

Wybór materiału na warstwę czułą optycznie 

Pożądane jest, aby materiał użyty na warstwę miał 
kilka cech, a mianowicie: 
- dużą czułość optyczną, umożliwiającą stosowanie

małej grubości warstwy;
- aby wykazywał małe płynięcie, umożliwiające do

konywanie pomiarów przynajmniej w ciągu 1 go
dziny;

- najlepiej jest, jeżeli materiał warstwy może być
jednocześnie stosowany jako klej wiążący warstwę
z konstrukcją;

- materiał powinien mieć liniowe charakterystyki
do odkształceń większych niż odkształcenia pla
styczne materiału badanego. Materiał na warstwę
dla metali powinien zachowywać liniowość przy
najmniej do s = 1,5'0/o;

- mały moduł sprężystości, wpływający na małą
sztywność warstwy;

- materiał powinien odznaczać się prostą i szybką
technologią wykonania warstwy.

Jako. materiał warstwy przebadano celofan, kala
fonię i żywicę epoksydową. 

Celofan naklejano na próbkę metalową klejem 
Crystalcement lub Butapren. Sklejanie Butaprenem 
pozostawiało nierówności i powierzchnia metalu po
kryta Butaprenem zostawała matowa i nie odbijała 

światła. Sklejanie Crystalcementem dawało dobre 
odbicie światła i celofan pozostawał gładki po skleje
niu, ale do zerwania próbki aluminiowej z taką war
stwą nie zaobserwowano izochrom. 

Kalafonię- nanoszono na powierzchnię próbki me
talowej, w stanie płynnym po rozpuszczeniu w alko
holu, z dodatkiem celuloidu. 

Przy nanoszeniu kalafonii dokładnie według obrysu 
próbki na krawędziach tworzył się menisk. Ponadto 
po zastygnięciu powierzchnia pozostawała nierówna. 
Z powyższych powodów zrezygnowano z dalszych 
prób. Ewentualna obróbka mechaniczna, jak przy wy
lewaniu żywic na próbkę metalową, nie może być tu 
stosowana, ze względu na złą obrabialność kalafonii. 

Żywica epoksydowa dwuskładnikowa, Epidian· 5 
z dodatkiem utwardzacza Tecza (czteroetylenofenylo-

9 



amina). Materiał ten zapewniał w stopniu zadowala
jącym przy wstępnych próbach wszystkie wymagania, 
wobec czego dalsze badania przeprowadzono tylko dla 
niego. Wykresy charakteryzujące niektóre własności 
żywicy podane są na rys. 4 i 5. 

Inne żywice epoksydowe nie były stosowane, po
nieważ nie są jednocześnie klejem, ewentualnie ma-
ją zbyt małą czułość optyczną. .

Literatura wymienia dwa sposoby wykonania war
stwy: naklejenie płytki z żywicy lub wylanie żywicy 
na próbkę i następnie obróbkę mechaniczną na żąda
ny kształt i grubość. 

Po wstępnych próbach zrezygnowano z wylewania 
żywicy, gdyż swierdzono, że do otrzymania sklejenia 
o wymaganej dużej wytrzymałości konieczny jest

Mgr inż. M. Ł YŻWIŃSKI 

docisk przy klejeniu, ćzego nie można tu łatwo zrea
lizować. 

Stwierdzono również odklejanie się żywicy przy 
wierceniu otworów przez próbkę metalową z nanie
sioną warstwą żywicy, co dodatkowo komplikuje tę 
metodę. 

Naklejanie płytki natomiast jest stosunkowo łatwe 
do wykonania. Należy podkreślić, że istnieje rozrzut 
własności fizycznych Epidianu 5, mający wpływ głów
nie na technologię otrzymywania płytek. Epidian 5 
może okazać się tak gęsty, że niemożliwe jest prak
tycznie przelewanie go z naczynia, a tym bardziej 
odlewanie w postaci cienkiej płytki. 

Dokończenie w następnym zeszycie 

629.136.3.03 :621.455 

T endencie rozwoiowe rakietowych napędów termicznych 

Artykuł ma charakter informacyjny w zakresie nowych rozwiązań rakietowych 
silników termicznych. Ciąg silnika tego rodzaju jest wynikiem rozprężania i wy
lotu czynnika roboczego z dyszy. Nowe rozwiązania silników termicznych wiąźą 
się z możliwością wykorzystania w napędach rakietowych energii jądrowej oraz 
energii promienistej Słońca. 

SiJniki termotechniczne 

Znane są dwa podstawowe rodzaje rakietowych 
silników termochemicznych, tzn. silników pracują
cych na chemicznych materiałach pędnych: 

- prostsze w konstrukcji silniki na stałe materiały
pędne, 

- silniki na ciekłe materiały pędne wielo- lub
jednoskładnikowe. 

Oba typy silników reprezentują wysoki obecnie 
poziom rozwoju technicznego. Wynika to ze stosun
kowo długiego okresu czasu, w którym udoskonala
no te konstrukcje, zresztą względnie proste w po
równaniu do szeregu innych napędów rakietowych, 
np. jądrowych ·czy elektrycznych. 

Prostota podstawowej konstrukcji silników termo
chemicznych wynika z faktu, że źródło energii -
paliwa chemiczne - stanowi po reakcji utleniania 
czynnik roboczy w postaci spalin. Daje to możliwość 
realizacji silników o znacznie prostszej konstrukcji 
w porównaniu do zespołów napędowych, w których 
funkcje źródeł energii i czynnika roboczego są roz
dzielone (silniki reaktorowe, termiczne silniki sło
neczne itp.). Silniki na paliwa chemiczne nie wyma
gają specjalnych przemienników energii pierwotnej 
(źródła) na energię kinetyczną· gazów wylotowych. 
Zadanie to spełnia komora spalania w połączeniu 
z dyszą wylotową. 

Współczesne silniki rakietowe, realizowane w za
sadzie w trzech układach konstrukcyjnych (rys. 1), 
charakteryzują się jednak dużą różnorodnością urzą
dzeń regulujących zasilanie i bogactwem konstruk
cyjnych rozwiązań głowic wtryskowych, różnorod
nymi modelami ładunków stałych materiałów pęd
nych, instalacjami chłodzenia komór, wielkością roz
wijanego ciągu, długotrwałością pracy itp. 

Szczególnie szybki rozwoJ silników rakietowych 
w okresie ostatnich kilkudziesięciu lat doprowadził 
je do poziomu bliskieg(l/ granicy ich rozwoju. Należy 
to rozumieć w tym sensie, że aczkolwiek istnieją 
jeszcze możliwości rozwoju silników na chemiczne 
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materiały pędne, to jednak nie należy spodziewać się 
w tej dziedzinie wyników rewelacyjnych. 

Coraz większe wymagania stawiane napędom rakie
towym w związku z rozwojem astronautyki wyraźnie 
przekraczają możliwość silników termochemicznych. 
Chodzi tutaj głównie o warunek rozwijania przez ze
spół napędowy możliwie dużych impulsów właści
wych. Perspektywy dalszego rozwoju konwencjonal
nych silników rakietowych sprowadzają się w dużej 
mierze do problemów automatycznej regulacji para
metrów ich pracy. Tą drogą można jeszcze znacznie 

f ? 

Q) ., _______

" 3 

b) 

8 6 g IO 7 

C) 

1. Podstawowe układy konst_rukcyjne silników _rakietowych 
na paliwa chemiczne: 

a - silnik pracujący na stałym materiale pędnym, 
b - zespół napędowy na . dwuskładnikowy ciekły środel, 

napędowy z przetłaczającym układem zasilania, 
c - silnik na jednoskładnikowy środek napędowy z ciśnie

niowym układem zasilania 
1 _- komora spalania z dyszą wylotową, 2 - ładunek mate
riału pędnego, 3 - zbiornik paliwa, 4 - zbiornik utleniania, 
5 - ze_spół tur!Jopompowy, 6 - zawory regulacyjne, 7 - zbior
nik ciekłego srodka napędowego, 8 - zbiornik z gazem sprę
zonym, 9 - komora gazowa zbiornika środka napędowego, 

10 - przepona 



podnieść ef�ktyw1;ość i niezawodność pracy stosowa
nych obecnie rakietowych zespołów napędowych. 

Pod względem regulacji pracy silnika większe mo
żliw?śc� daj_e stosowanie materiałów pędnych w po
staci c1ekłeJ. Pozwalają one regulować w szerokim 
zakresie ciąg, temperaturę i ciśnienie spalin, włącznie 
z _za�rzymaniem silnika i powtórnym jego urucho
m_1emem. ;Zalety te wskazują, że silniki na paliwa
ciekłe _m�Ją przed sobą szersze perspektywy rozwoju,
szczegolme w zastosowaniach astronautycznych. Stałe 
materiały pędne znacznie utrudniają realizację wy
magań dotyczących regulacji pracy silnika. Poza tym, 
materiały te wykazują mniejsze zasoby energii. Dają 
one jednak możliwości budowy silników najprostszej 
konstrukcji. 

Praktyczne zastosowanie wysokoenergetycznych pa
liw chemicznych, jak np. wodoru, boru, litu i innych, 
pozwoli w połączeniu z tlenem. a zwłaszcza fluorem 
zwiększyć impuls właściwy o 15-300/o w porównaniu 
do przeciętnych wartości osiąganych obecnie. Wodór 
jako materiał pędny rakiet jest już praktycznie sto
sowany. Z drugiej strony pewne niekorzystne właści
wości i duża aktywność chemiczna wymienionych 
związków stwarza znaczne trudności w konstrukcji 
i eksploatacji silników pracujących na paliwach wy
sokoenergetycznych. 

Ciekły wodór i tlen dają w połączeniu o 300/o więk
szy impuls właściwy w porównaniu ze środkiem na
pędowym: nafta - ciekły tlen. Do wad wodoru .iako 
paliwa rakietowego należy zaliczyć małą gęstość, 
niską temperaturę wrzenia ( -252,8 °C), niebezpie
czeństwo eksplozji. Wodór przenikając do materiałów 
konstrukcyjnych obniża ich wytrzymałość i wymaga 
stosowania w konstrukcji specjalnych stali stopo
wych· i aluminium. Fluor, jeden z najlepszych „utle
niaczy". m:ł również niską temperaturę wrzenia 
(-188 °C). W połączeniu ze związkami wodoru daie 
mieszanki samozaułonowe ułatwiające rozruch sil
nika. Otrzymywanie fluoru jest jednak kosztowne, 
Pierwiastek. jest silnie toksyczny i wywołuje korozję 
konstrukcji, szczególnie w podwyższonych tempera
turach. Do materiałów odpornych na korodu_iące 
działanie fluoru należą: monel, nikiel, aluminium 
i stale wysokostopowe. 

Ilości energii uzyskiwanych w rezultacie. reakcji 
spalania są ograniczone samą natun1 procesu spala
nia - stosunkowo mało' ekonomicznego sposobu wy
zwalania energii z masy. 

Maksymalna wartość impulsów właściwych. które 
mogą być osiągniete w efekcie reakcji chemicznych 
w komorze spalani::i silnika rakietowego, orzekracza 
nieznacznie w::irtość Rr, = 400 kGsek/kG. Dalsw 
wzrost Rc; do 1000 i więcei kGseklkG może dać tylko 
zastosowanie, tzw wolnych rodników, które przy za
nikaniu wydzielają znacznie wieksze ilości energii 
w porównaniu do reakcji spalania. 

Zasługują na uwae:e konstrukcie silników pracują
cych na jednoskładnikowych ciekłych środkach na
oędowych. Chociaż materiały te (no. nadtlenek wo
rloru) niP charakterYzuią sie dużym impulsem wła
ściwym (Rr."""" 200 kGsek/kG) w oorównariiu do in
nych. to pozw;:i,Jają jednak wvrlatnie zmnieiszyć cieżar 
zespołu napedowego w wyniku orostei konstrukcji 
charakteryzującej się komorą o niskim ciśnieniu. 1tkła
rlem zasilania za pomocą sPrPżonYch gazów, zdolnym 
do wielokrotnego uruchamiania silnika. 

PrzewidYwanie kier11nkńw dalszego rozwoiu silni
ków rakietowych n::i chemiczne matP.riały ocdne może 
nas11nąć pvtanie, jakie silniki z dwóch podstawowvch 
tyoów sa leosze - silniki n;i. sb=iłe materiały oedne 
czv na ciekłe materiały oedne? Niewatpliwa zaletą 
tvch oierwszych _iest • ich • orostota konstrukcyjn;i.. 
Fakt ten jest główna przvczvną rozszerzanja się e:ra
nic zastosowania tych silników w kierunku b11dowv 
"Oraz wiekszych jednostek. Sorzyia temu również 
wprowadzenie nowei technologii el::i.borac.ii. tj. na
nełriiania silnika ładunkiem materiału pędnego, po
legającej na odle,.,vaniu materiału pędnego bezpośrec!
nio w komorze silnika jako formie odlewniczej. Eli
minuje to konieczność stosowania wielkich pras, 
jeszcze do niedawna niezbędnych w procesie produk
cji silników o znacznych ciągach. Dzięki tej metodzie 

Ta b l i c a  1 

Niektóre materiały pędne wysokoenergetyczne 
(założenia: ciśnienie w komorze spalania p., = 21,1

kG/cm1
, stopień rozprężania 20 : 1)
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Utleniacz - paliwo �� C1! � 
.... o � 0)•.-4- rn 

;::,·;:: � g 
o.·� - >,QJ 

oo QJ .,...CU al<: ;::l � rn 

B�rns Q) C1! s·v� E, Q) 1/J ;::l o.� .... ...... -rn.-

ozon - wodór 2,65 2360 373 

fluor - wodór 3,77 2460 356 

fluor - lit 2,19 3870 335 

fluor - hydrazyna 1,98 4260 300 

tlen - wodór 2,89 2140 345 

tlen - lit 1,15 7200 318 

tlen - lit + bor 1,47 4600 306 

stała się w ogóle możliwa budowa dużych silników 
z komorami spalania o średnicy rzędu kilku metrów 
(np. opracowany w USA silnik TR-100, o średnicy 
komory spalania - 8,4 m, długości - 36 m i cięża
rze 100 ton, przewidziany do napędu rakiety „Nova"). 
Ważnym czynnikiem w ocenie silników na stałe 
materiały pędne jest ich stosunkowo prosta eksploa
tacja i możliwość długotrwałego przechowywania 
przy stałej gotowości do pracy. Właściwość ta jest 
szczególnie cenna w odniesieniu do rakiet bojowych. 

Używane obecnie stałe materiały pędne łącznie 
z coraz częściej stosowanymi paliwami pirotechnicz
nymi, odznaczającymi się szeregiem istotnych zalet, 
wyraźnie jednak ustępują ciekłym środkom napędo
wym w zakresie wydajności cieplnej. Z drugiej stro
ny należy przypuszczać, że możliwe w niedalekiej 
przyszłości praktyczne wykorzystanie oaliw metalicz
nych, a szczególnie berylu i litu, będzie łab,viejsze 
do przeprowadzenia właśnie w silnikach na stałe ma
teriały pędne. 

Niekorzystną właściwością tych silników, ·ooza 
stosunkowo niskim ciągiem jednostkowym Re""" 

"""200 kGsek/kG, jest ich krótki czas pracy i duży 
ciężar jednostkowy. Niemniej jednak o dużym zna
czeniu i szybkim rozwoju silników rakietowych na 
stałe materiały pędne świadczy szereg nowoczesnych 
konstrukcji, jak np. amerykańskie miedzykontynen
talne rakiety „Minuteman" z trzystopniowym zespo
łem napędowym o regulowanym ciągu czy cztero
stopniowe rakiety „Scout" przeznaczone do badania 
przestrzeni kosmicznej. W silniku ,startowym rakiety 
,,Minuteman"• paliwem jest kwas polibutadienowo
-akrylowy z proszkiem aluminium, utleniaczem -
nadchloran amonu. Dalszy rozwój i szersze zastoso
wanie silników na stałe materiały pędne zależy 
w dużym stopniu od opracowania rozwiązań konstruk
cyjnych w zakresie regulacji ciągu. 

Za podstawowe zalety silników pracujących na 
ciekłych materiałach pędnych należy uznać większy 
impuls właściwy, zdolność do dłuższej pracy, możli
wość regeneracyjnego chłodzenia komór spalania 
i automatycznej regulacji parametrów pracy silnika. 
Dokładność i niezawodność pracy zespołu napędo
wego jest pierwszoplanowym zadaniem w dalszym 
rozwoju techniki rakietowej. Wysoka precyzja działa
nia napędu warunkuje w ogóle powodzenie szeregu 
zadań astronautycznych. Nie tylko możliwa, ale 
względnie łatwa regulacja ciągu i innych parametrów 
pracy silników na paliwa ciekłe daje im pod tym 
względem znaczną przewagę nad rakietami na paliwa 
stałe. 

Nie iest naturalnie zaletą złożony charakter kon
strukcji zespołu napędowego, wymaga,iącego odręb
nych zbiorników oraz instalacji zasilania silnika 
w paliwo i utleniacz. W silnikach regulowanych auto
matycznie podczas lotu instalacie zasilania stanowią 
skomplikowane układy wymagajace najwyższej do
kładności wykonania. Dodając do tego trudność skła
dowania i toksyczność szeregu paliw i utleniaczy 
ciekłych. trzeba stwierdzić, że eksploatacja tych sil
ników jest znacznie trudniejsza i wymaga wyższych 
kwalifikacji personelu. 
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Odpowiedź na postawione pytanie, który z _  dwó�h 
podstawowych rodzajów silników jest lepszy, '.7-ie mo_ze 
być jednoznaczna. Prz�waga z_alet stosowania paliw
stałych czy ciekłych Jest Z:"-7�ązan� z ko?kr�tn)'.� 
przeznaczeniem silnika,. choci'.1z maJą . tutaJ r?wmez
wpływ względy ekonomiczne i . warunk_i przewidywa
nej eksploatacji sprzętu w sensie technicznym: Pogląd
jakoby rakietowe zespoły napędowe_ pracuJą�e . na
ciekłych materiałach pędnych były naJlepsze me Jest 
zgodny z obecnymi opiniami na ten �em_at. Jede:1
i drugi rodzaj silnika ma istotne zalety i niedostatki. 

2. Schemat silnika na stało-ciekły środek napędo\''ly z ciś
nieniowym doprowadzaniem utleniacza: 

1 - generator gazu (do wytłaczania utleniacza ze
_ 

zbiornilrn), 
2 _ zbiornik utleniacza ciekłego, 3 - zbwrmk pahwa stałego, 

4 - zawór regulacyjny, 5 - dysza wylotowa 

Poszukiwanie optymalnego napędu znajduje wyraz 
w zaznaczającym się nowym kierunku rozwoju silni
ków pracujących na tzw. litergolach, tj. stało-ciekłych 
chemicznych materiałach pędnych. W związku z fak
tem, że najlepsze utleniacze występują w st§nie 
ciekłym, silniki pracujące na litergolach _mają p�liwa 
stałe umieszczone w komorach spalama, a ciekłe 
utleniacze są doprowadzane do komór podczas pracy 
silnika. Konstrukcja taka jest kompromisem tech
nicznym łączącym zalety i wady propergoli, tj. che
micznych środków napędowych w stanie ciekłym lub 
stałym. Dużą zaletą silników pracujących na· litergo
lach jest prostota regulacji ciągu wyłącznie przez 
zmianę wydatku utleniacza. 

Schemat konstrukcyjny takiego silnika przedsta
wiono na rys. 2. Ładunek stałego materiału pędnego 
może być wykonany w kształcie walca kołowego 
z centralnym kanałem służącym za komorę spala
nia o zmiennej objętości. Po wprowadzeniu do kana
łu utleniacza materiał pędny ulega dyfuzyjnemu spa
laniu na całej powierzchni kanału. 

W konstrukcji współczesnych silników interesują
cym szczegółem jest budowa niemal wyłącznie komór 
spalania w kształcie cylindrów kołowych, mimo tego, 
że komory cylindryczne nie są najkorzystniejsze 
z punktu widzenia strat ciepła. Najmniejsze straty 
ciepła dotyczą komór kulistych, dla których para
metr będący stosunkiem pola powierzchni do obję
tości komory jest najmniejszy. Komory o dużej 
sprawności cieplnej mają kształty zbliżone do kulis
tych, jednak są one trudne do wykonania. Obserwo
wany mimo to kierunek budowy prawie wyłącznie 
komór cylindrycznych tłumaczy się w zasadzie trze
ma przyczynami: prostszą technologią wytwarzania 
tych komór, właściwością bardziej :;;tatecznej pracy 
w porównaniu z komorami typu kulistego oraz sto
sowaniem regeneracyjnego sposobu chłodzenia komór. 

W odniesieniu do dużych silników zaznacza się 
tendencja wykonywania komór spalania i dysz wylo
towych cienkościennych, z nawiniętym tworzywem 
sztucznym wzmocnionym włóknem szklanym. Roz
wiązanie takie, dające znaczne korzyści ciężarowe, 
zastosowano w silnikach rakiet „Polaris", ,,Minute
man" i w innych. 

Nowoczesne zespoły napędowe o wielkich ciągach 
realizowane są po większej części w układach wielo
silnikowych. Nie chodzi tutaj o problem wielostop
niowości rakiet, lecz o podział zespołu napędowego 
na szereg mniejszych silników w ramach· pojedyn
czego członu rakiety. Rezygnowanie z budowy wiel
kich silników tłumaczy się szeregiem zrozumiałych 
względów. 

Silnik o mniejszym ciągu jest bez wątpienia ła
twiejszy i tańszy w opracowaniu. Przyjęcie zasady 
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składania wielu• silników w zespól napędowy o odpo
wiednio dużym ciągu jest bardzo wygodne, pod wa
runkiem doskonale opracowanej konstrukcji silnika 
podstawowego. Pozwala to szybko realizować różne 
warianty zespołów napędowych znacznie różniących 
się ciągiem, opartych na jednym typie silnika. Tą 
drogą można także wydatnie zwiększyć bezpieczeń
stwo i niezawodność pracy zezpołu napędowego. Pra
widłowa praca zespołu napędowego wielosilnikowe
go wymaga rozwijania przez poszczególne silniki ści
śle określonego ciągu. 

Rozwój silnika termicznego w sensie osiągania co
raz wyższych ciągów jednostkowych dokonuje się na 
drodze zwiększania ciśnienia, a zwłaszcza tempera
tury czynnika pracującego. Wzrost ciśnienia gazów 
w silniku zwiększa jego obciążenie, podwyższanie zaś 
temperatury obniża własności wytrzymałościowe:, ma
teriałów konstrukcyjnych. Łatwo zauważyć tutaj 
pewną sprzeczność, którą konstruktor silnika ma za 
zadanie rozwiązać. Jeśli chodzi o duże silniki na cie
kłe materiały pędne, wyjściem z sytuacji jest zasto
sowanie układu chłodzącego komorę silnika. Tą dro
gą można realizować silniki stosunkowo lekkie, zdol
ne do dłuższej pracy. 

Problemowi chłodzenia silników rakietowych po
święca się ostatnio wiele uwagi. Najczęściej stoso
wany sposób zewnętrznego regeneracyjnego ochładza
nia komór spalania jest już w wielu przypadkach 
niewystarczający. Znacznie lepszym sposobem wyda
je się chłodzenie komór od zewnątrz przez doprowa
dzanie chłodziwa - jednego ze składników materia
łu pędnego. Proces takiego chłodzenia polega na prze
nikaniu chłodziwa do wnętrza komory przez otwory 
lub dzięki porowatej strukturze materiału ścianki. 
Tworząca się na wewnętrznej powierzchni komory 
warstwa przyścienna chłodziwa, odparowując, dosko
nale izoluje cieplnie ścianki komory przed oddziały
waniem spalin. Struktury porowate materiałów kon
strukcyjnych przy zachowaniu stosunkowo dużej wy
trzymałości mechanicznej uzyskuje się przez spieka
nie proszków metali. 

Opanowanie wysokich temperatur w silnikach na 
stałe materiały pędne wymaga stosowania odpowied
nio grubych ścianek komór o dostatecznie dużej po
jemności cieplnej oraz zabezpieczenia wewnętrznych 
powierzchni komory przed nadmierną ablacją, tzn. 
nadtapianiem i rozpylaniem materiału w wysokich 
temperaturach. Mniej korzystnym sposobem jest do
dawanie do materiału pędnego składników obniżają
cych temperaturę spalania. 

Zasadniczym problemem w budowie silników ra
kietowych jest potrzeba stosowania najlepszych ma
teriałów konstrukcyjnych, żaroodpornych i żarowy
trzymałych. Wysokogatunkowe stale i stopy na osno
wie niklu nie zapewniają jednak całkowicie opano
wania problemu wymiany masy w silniku rakieto
wym. W silnikach o dużym obciążeniu cieplnym ko
nieczne jest poza chłodzeniem komór pokrywanie ich 
od wewnątrz warstwami materiałów szczególnie od-

3. Rakietowy silnik reaktorowy na paliwo stałe: 

1 - paliwo uranowe w prętach, 2 - materiał spowalniacza 
(moderatora), 3 - pręty do sterowania mocy reaktora, 4 -

pręt bezpieczeństwa, 5 - reflektor grafitowy,· 6 - komora 
wysokiego ciśnienia z dyszą wylotową, 7 - kanały przepły
wowe, 8 - osłona przed promieniowaniem jonizującym, 9 -

dopływ chłodziwa czynnika pracującego 



por�ych na zjawiska erozji i ablacji. Do materiałów 
takich należą: węgliki wolframu molibdenu krzemu 
t1�1:ki glinu _i _magnezu, dwutlen'ek cyrkonu' o wyso�
k1eJ odpornosc1 na naprężenia cieplne i inne materia
ły., Do nowych osiągnięć w, tej dziedzinie zalicza się
proby praktycznego wykorzystania w tym celu ma
teriałó_w ceramicznych, a zwłaszcza tworzyw metalo
cerar1;1cznych, wykazujących znacznie większą od 
tlenkow odporność na gwałtowne zmiany tempera
tury (uderzenia termiczne). Nie wdając się w szcze
góły obszernego problemu żaroodporności materiałów 
konstrukcyjnych, należy stwierdzić, że ten kierunek 
rozwoju metalurgii, a także technologii tworzyw 
sztucznych jest w dużym stopniu podyktowany po
trzebami techniki rakietowej. 

Jeden z głównych kierunków dalszego rozwoju 
silników rakietowych na chemiczne materiały pędne 
dotyczy sposobów regulacji wielkości i kierunku 
działania ciągu podczas lotu rakiety. Jest to rozległy 
problem dotyczący sprawności, niezawodnego działa
nia i możliwości realizacji wszechstronnych zadań 
stawianych obecnie silnikom rakietowym*). 

Silniki jądrowe 

Duży postęp w technice napędów rakietowych 
z chwilą zastosowania jądrowego silnika termicznego 
będzie polegał, przynajmniej . w pierwszym okresie, 
nie tyle na znacznym podwyższeniu temperatury 
czynnika roboczego, ile na możliwości zastosowania 
jako czynników roboczych gazów o małym ciężarze 
cząsteczkowym w porównaniu do spalin. Ogrzewanie 
np. wodoru w silniku-reaktorze jądrowym dó tempe
ratury 3000 °C pozwoli osiągnąć prędkość wypływu 
ponad 12 km/sek, tj. 3-4 razy większą od prędkości 
wylotu spalin. Wskazuje na to zależność określająca 
prędkość wypływu: 
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gdzie: 
/l c1ęzar cząsteczkowy wypływającego gazu, 
B stała gazowa bezwzględna, 

Pce Pe - ciśnienie całkowite i statyczne na wy
locie. 

Równanie Ciołkowskiego dowodzi, że przy warto
ści Wb= 12 km/sek osiągnięcie tzw. pierwszej pręd
kości kosmicznej (v = 7,9 km/sek) będzie już możliwe 
przy stosunku mas m0/m = 2, a więc przy użyciu ra
kiety jednostopniowej. Jak wiadomo, rakiety sateli
tarne z napędem termochemicznym wymagają kon
strukcji wieloczłonowej. 

W termicznym silniku jądrowym nagrzewanie czyn
nika roboczego - gazu neutralnego - jest możliwe 
dzięki przemianie w reaktorze energii jądrowej w cie
pło. Jest, to zatem rodzaj napędu rakietowego z wy
dzielonym źródłem energii w postaci paliwa jądro
wego. W odróżnieniu od silników rakietowych ter
mochemicznych, tzn. pracujących na chemicznych 
środkach napędowych, funkcje źródła energii i czyn
nika roboczego są w silniku jądrowym rozdzielone. 
Czynnik roboczy w termicznych napędach jądrowych 
jest wyłącznie przenośnikiem energii-ciepła udziela
nego mu przez wyodrębnione źródło. Mimo tej zasad
niczej różnicy, oba rodzaje silników termicznych wy
kazują wspólne właściwości. W obu przypadkach 
temperatura i ciśnienie decydują o prędkości wylo
towej czynnika z dyszy. Wspólną właściwością silni
ków termicznych jest zdolność rozwijania dużych 
ciągów wielokrotnie przekraczających ciężary całych 
zespołów napędowych. Problem chłodzenia komór 
obu rodzajów silników może być rozwiązywany 
w podobny sposób. 

*) M. Łyżwiński, S. Szczeciński: Regulacja ciqgu stiników 
rakietowych na ciekły środek napędowy. ,,Technika Lotni
cza", zesz. 2/65. 

Na rys. 3 przedstawiono schemat jądrowego silnika 
termicznego. Silnik składa się z reaktora jądrowego, 
układu regulującego wydatek czynnika roboczego 
oraz z dyszy Lavala. Zasada pracy silnika przed
stawionego na rys. 3 jest podobna do działania ra
kietowego silnika konwencjonalnego na ciekły śro
dek napędowy, z tym że funkcję czynnika roboczego 
spełnia gaz neutralny nagrzewany w aktywnej stre
fie reaktora. 

Podstawowym zespołem reaktora jądrowego jest 
rdzeń zawierający paliwo jądrowe, np. uran. W reak
torze uranowym wykorzystuje się najczęściej izotop 

4. Jeden z wykonanych silników jądrowych
podczas prób naziemnych

serii ,,Kivi" 

uranu U235. Izotop ten czyni reakcję łańcuchową 
najbardziej prawdopodobną. Nie używa się jednak na 
ogół czystego izotopu U235, występującego w zwyk
łym uranie w ilości zaledwie ok. 0,72°/o. Rdzeń reak
tora wykonany jest przeważnie z·· czystego uranu na
turalnego zawierającego ok. 99,270/o izotopu U233 
bądź z uranu sztucznie wzbogaconego w izotop U235 
w ilości do kilkunastu procent. 

W celu wyzwalania energii jądrowej w sposób po
wolny i regulowany, paliwo jądrowe U235 jest pod
dawane reakcji łańcuchowej z powolnymi neutrona
mi. W przeciwnym razie dominowałyby zderzenia 
sprężyste szybkich neutronów z jądrami atomów, nie 
wywołując ich rozszczepienia. W efekcie końcowym 
szybkie neutrony byłyby pochłaniane przez jądra ato
mów i wycofywane z procesu, zanim osiągnęłyby 
wartość energii sprzyjającej rozwojowi reakcji roz
szczepieniowej. Prędkość neutronów wyzwalanych 
w reakcji rozszczepienia należy zatem wyhamować, 
aby uniknąć nieproduktywnego ich pochłaniania. 
Można to osiągnąć umieszczając w rdzeniu reaktora 
paliwo w postaci oddzielnych elementów paliwo
wych - prętów znajdujących się wewnątrz osłon 
z odpowiednio dobranego materiału spowalniającego 
neutrony. Jądra atomów materiału spowalniacza (mo
deratora) powinny mieć małą masę, co warunkuje 
szybkie wyhamowanie prędkości emitowanych neu
tronów. Warunkowi temu czynią zadość wodór, wę
giel, beryl i inne pierwiastki. Znajdują tutaj również 
zastosowanie związki chemiczne bogate w wymienio
ne pierwiastki. 

Neutrony zderzając się z jądrami atomowymi' mo
deratora w przestrzeni między prętami paliwowymi, 
szybko spowolnione do tzw. prędkości termicznej lub 
niewiele większej, wywołują następnie proces roz
szczepiania uranu U235. 

Powolność neutronów nie jest jeszcze warunkiem 
wystarczającym do utrzymania reakcji rozszczepie-

13 



niowej na ustalonym poziomie. Oprócz tego, duże 
znaczenie ma utrzymanie stałej liczby neutronów 
czynnych w reakcji. Inaczej, proces rozszczep_ieni<;
wy miałby charakter niekontrolowany., Odpow1edn�e
zmiany liczby spowolnionych neutronow pozwalaJą 
regulować moc cieplną reaktora za pomocą ciał po
chłaniających neutrony. Do substancji łatwo pochła
niających neutrony należą między innymi: bor, kadm 
i hafn. Reaktor wyposażony jest zatem w tzw. pręty 
sterujące (rys. 3) wykonane np. ze stali borowej, któ
re łatwo wychwytują neutrony. Przez zmianę pozy
cji prętów sterujących w rdzeniu reaktora można od
powiednio zwiększać lub zmniejszać strumień neutro
nów. W przypadku granicznym, pr:z;y dużym pochła
nianiu neutronów, proces rozszczepienia jąder prze
rywa się. 

Reaktor otoczony jest zazwyczaj reflektorem z gra
fitu, który nie dopuszcza do ucieczki neutronów, ktq_
re opuściły rdzeń reaktora. W celu niedopuszczenia 
do utleniania się uranu w wysokiej temperaturze, 
paliwo w prętach chronione jest szczelną osłoną 
z materiału nie pochłaniającego neutrony, np. z alu
minium z dodatkiem cyrkonu. 

Do zapoczątkowania pracy reaktora jądrowego nie 
potrzeba zewnętrznego źródła neutronów. Wystarcza
ją do tego znajdujące się wszędzie w pewnej liczbie 
neutrony swobodne, pochodzące np. z promieniowa
nia kosmicznego lub z samorzutnych reakcji roz
szczepieniowych. 

Należy zaznaczyć, że mimo samoczynnego w pew
nym sensie charakteru uruchomiania reaktora, roz
winięcie się reakcji la11cuchowej w postaci lawino
wej, jak to się dzieje w bombach jądrowych, jest 
niemożliwe. W reaktorze nieregulowanym ustala się 
samoczynnie pewna temperatura zależna przede 
wszystkim od wielkości. rdzenia. Ze wzrostem tempe
ratury wydajność reakcji ła11cuchowej maleje. W wy
sokiej temperaturze liczba opuszczających rdzeń neu
tronów jest tak duża, że podtrzymywanie intensyw
ności osiągniętego procesu łaflcuchowego staje się 
niemożliwe. Wtedy wydajność reakcji rozszczepienio
wych zmniejsza się i następuje ochłodzenie reaktora. 
Reaktor działa więc jak zasobnik ciepła o określo
nej temperaturze, u.warunkowanej konstrukcją i wiel
kością rdzenia. Na uwagę zasługuje fakt, że ilość po
bieranego z reaktora ciepła nie ma większego wpły
wu na temperaturę panującą w aktywnej strefie reak
tora, tj. w przestrzeni, w której przebiega reakcja 
jądrowa. Temperatura elementów silnika poza strefą 
aktywną zależy od parametrów przepływu. 

Sterowanie i regulacja reaktora jądrowego stosow
nie do wymaganych zmian ciągu silnika jądrowego 
przedstawia znaczne trudności. Stan termiczny strefy 
aktywnej reaktora odpowiada określonej ilości wy
dzielanego ciepła, a wydatek czynnika przepływają
cego przez reaktor określa odprowadzaną ilość cie
pła. Zachowanie równowagi bilansu cieplnego w sil
niku z utrzymaniem stałej temperatury konstrukcji 
wymaga bardzo, precyzyjnej regulacji automatycznej. 
Spełnienie tych warunków jest szczególnie trudne 
w nieustalonych zakresach pracy zespołu w sensie 
zmian ciągu. Przyczyną znacznych komplikacji kon
strukcyjnych jest potrzeba chłodzenia reaktora, przy 
nie pracującym zespole napędowym, tzn. w warun
kach braku przepływu czynnika pracującego - chło
dziwa. Wymaga to specjalnej instalacji chłodzenia, 
której działanie byłoby niezależne od zakresu prac'y 
zespołu napędowego. 

Wyzwalająca się w reaktorze energia jądrowa przy
biera głównie postać energii kinetycznej produktów 
rozpadu jądra, a więc wywiązuje się w postaci cie
pła, które odbiera się za pomocą chłodziwa przepły
wającego przez reaktor. 

Problem osłony reaktora, pochłaniającej promie
niowanie jonizujące, jest szczególnie trudny do roz
wiazania w przypadku zastosowania reaktora w na
pędzie rakietowym. Pełne zabezpieczenie ludzi 
i sprzętu przed . promieniowaniem jonizującym jest 
zasadniczym problemem (względy ciężarowe) utru
dniającym zastosowanie reaktora jądrowego w rakie
towych zespołach napędowych. 
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Powyżej opisano ·reaktor o układzie konwencjonal
nym, pracujący już w całym szeregu urządzeń na
ziemnych, mający perspektywę zastosowania również 
w technice rakietowej (amerykańskie silniki reakto
rowe serii „Kivi"). Istnieje jednak możliwość wielu 
innych rozwiązań, bardziej odpowiednich w zastoso
waniu do napędów rakietowych. 

Procesom zachodzącym w reaktorach rozszczepie
niowych towarzyszy wydzielanie ciepła ok. 1,07 razy 
większe w porównaniu do ciepła spalania paliw che
micznych liczonego na jednostkę masy. Między inny
mi z tej przyczyny silniki jądrowe w porównaniu do 
silników zasilanych chemicznymi materiałami pęd
nymi czy energią słoneczną mogą osiągnąć znacznie 
większe impulsy właściwe. Istniejące możliwości nie 
mogą obecnie być w pełni wykorzystane ze względów 
materiałowych. Dopuszczalna ilość ciepła wydziela-· 
nego w .reaktorze jest ograniczona odpornością ma
teriałów konstrukcyjnych na działanie wysokich tem
peratur. Maksymalna temperatura w rdzeniu reakto
ra powinna odpowiadać właściwościom materiału 
osłon zabezpieczających elementy paliwowe przed 
utlenianiem. Najlepszymi materiałami na osłony są 
węgliki hafnu i tantalu, których temperatura topnie
nia wynosi' ok. 3890 °C. Przyjęcie najwyższej tempe
ratury pracy tych materiałów ok. 3300 °C pozwoliłoby 
osiągać dla wodoru. jako czynnika roboczego impuls 
właściwy 1200 kGsek/kG. 

W celu dalszego podwyższenia temperatury panu
jącej w aktywnej strefie reaktora, a tym samym po
większenia właściwego impulsu silnika, należy zasto
sować paliwo jądrowe w stanie ciekłym lub gazo
wym. Wtedy górna granica temperatury pracy reak
tora byłaby określona możliwościami chbdzenia ze
wnętrznej osłony reaktora. 

Z szybszym rozwojem reaktorów jądrowych na pa
liwo ciekłe i gazowe należy się liczyć dopiero po do
konaniu pomyślnych prób zastosowania w astronau
tyce reaktorów jadrowych na paliwo stałe. Prace ba
dawcze w tej dziedzinie prowadzone są od szeregu 
lat. 

W Stanach Zjednoczonych prowadzone są od 1960 
roku prace eksperymentalne zmierzające do prak
tycznego zastosowania termicznego silnika jądrowe
go. Obiektami badań sa reaktory eksperymentalne 
pracujące na stałym paliwie rozszczepialnym, w któ
rych czynnikiem roboczym jest wodór, wykorzysty
wany także do regeneracyjnego chłodzenia dyszy wy
lotowej i komory· reaktora. Realizacja jądrowych sil
ników termicznych w USA jest objęta programami 
,,Kivi", ,,Nerva". ,,Rift'' i „Phoebus". Program „Kivi" 
ogranicza się do rozpoczqtych w 1962 roku naziem
nych badań reaktorów. Drugi etap obejmuje program 

,,Nerva" budowy silnika reaktorowego przeznaczone
go do prób w locie. Podstawowe parametry projek
to:--vanego silnika: ciąg- 22 T. cieżar - 5 T, moc ter
miczna reaktora - 1000 MW. Budowę specjalnego 
członu rakiety „Saturn" C-5 przewidzianego do ba
dań w locie prototypowych silników rakietowych 
obejmuje program „Rift". Finałem tych przedsięwzięć 
będzie wykorzystanie doświadczeń i budowa silnika 
reaktorowego o ciągu ok. 100 T w ramach programu 
,,Phoebus". 

Prowadzone są również prace o podstawowym zna
czeniu dla dalszego rozwoJu energetyki jądrowej 
w ogóle, zmierzające do realizacji na szerszą skalę 
reaktorów jądrowych pracujących na neutronach 
szybkich. 

Realizacja dojrzałego termicznie rakietowego silni
ka reaktorowego wymaga jeszcze długotrwałych 
i kosztownych badań. Zakres problemów dotyczących 
termicznych silników reaktorowych jest niezwykle 
szeroki. Najważniejsze z nich to zagadnienie odpor
ności materiałów konstrukcyjnych na wysokie tem
peratury i promieniowanie jonizujące oraz lekkość 
i niezawodność konstrukcji. Wybitnie przyszłościowy 
charakter ma napęd rakietowy działający w oparciu 
o reaktor te_rmojądrowy.

Dolwńczenie w następnym zeszycte. 
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Charakterystyki rewersyinego silnika prądu stałego 

Silnik rewersyjny, czyli nawrotny, jest silnikiem wykonawczym, często spotyka
nym w osprzęcie lotniczym. Podano krótki opis jego budowy. Wyprowadzono rów
nania uniwersalnych charakterystyk statycznych: mechanicznej, regulacji i mocy 
oddawanej, oraz przytocżono ich wykresy. Wyprowadzono wyrażenia dla transmi
tancji silnika, w założeniu liniowej charakterystyki magnesowania i posługując się 
metodą linearyzacyjną Lapunowa. 

Budowa i zastosowania 

Silnik rewersyjny (nawrotny) jest maszyną prądu 
stałego, przeznaczoną do pracy przy zmiennym kie
runku obrotów, przy czym zmiana kierunku wirowa
nia ma odbywać się w możliwie prosty sposób. Linia 
łącząca silnik z elementem sterującym, np. przełącz-· 
nikiem lub przekażnikiem, powinna mieć możliwie 

najmniej przewodów z uwagi na duże trudności pro
wadzenia linii elektrycznych w samolocie. Jak wy
nika z tych wymagań, silnik nawrotny różni się nie
co budową od zwykłego silnika prądu stałego. Jego 
schemat elektryczny przedstawiono na rysunku 1. 
Silnik ma twornik o jednym uzwojeniu oraz dwa 
uzwojenia wzbudzenia. Uzwojenie twornika jest zwy
kłym uzwojeniem prądu stałego. Uzwojenia wzbu
dzenia są tak nawinięte, ż� jedno wzbudza strumień 
magnetyczny potrzebny przy prawym kierunku wiro
wania, a drugie strumień dla lewego kierunku wiro-
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1. Schemat silnika nawrotnego

wania. Jak widać ze schematu, rozpatrywany silnik 
jest maszyną szeregową. Dla zmiany kierunku obro
tów wystarcza przełączenie dodatniego bieguna źró
dła zasilania :z; jednego uzwojenia wzbudzającego na 
drugie. Pomiędzy silnikiem a przełącznikiem należy 
prowadzić linię dwuprzewodow,ą; połączenie ujemnej 
szczotki silnika z ujemnym biegunem źródła zasila
nia jest wykonywane bądź poprzez połączenie jej 
z masą samolotu, bądź dodatkowym przewodem, za
leżnie od systemu sieci pokładowej. 

W przypadku maszyn większej mocy, począwszy 
od kilkuset watów, stojan jest czterobiegunowy; dwa 
bieguny zajmuje jedno uzwojenie wzbudzenia, pozo
stałe dwa bieguny - drugie. Odpowiedni schemat 
połączeń wewnętrznych przedstawiono na rys. 2. Sil
niki mniejszej mocy mają stojan dwubiegunowy; _na 
każdym biegunie znajduje się jedna cewka stano_w1ą� 
ca całkowite uzwojenie wzbudzenia. Odpow1edm 
schemat połączeń wewnętrznych pokazano na rys. 3. 

Pod względem budowy pozostałych części silniki 
nawrotne nie różnią się od zwykłych maszyn prądu 
stałego. 

Podstawowym zastosowaniem omawianych silników 
są rozmaite napędy agregatów płatowca i silnika: 
trymerów, radiatorów, klap lądowania, stateczników, 
hamulców aerodynamicznych oraz szeregu innych. 
Szeroki zakres zastosowań skłania do rozpatrzenia 
charakterystyk statycznych i dynamicznych tych sil
ników. co pozwoli na lepsze projektowanie układów 
napędowych, w których są one stosowane. 

Charakterystyki statyczne 

Charakterystyki statyczne są oczywiście charakte
rystykami silnika szeregowego. Zafr.łada się możli
wość regulacji napięcia źródła zasilania, to znaczy, 
że silnik może być włączony na napięcie mniejsze 
niż znamionowe. Omówimy charakterystyki: mecha
niczną, regulacji i mocy. 

Charakterystyka mechaniczna M =f(n) 

Moment napędowy silnika prądu stałego jest na
stępujący:. 

M = Cm if>w i [1] 
gdzie: Cm - stała, 

tJ) w - strumieó magnetyczny wywołany uzwo
jeniem wzbudzenia, 

i - prąd twornika. 

W silniku szeregowym jest: 

if>w = k
<P 

i 
skąd 

NI = Cmk
<J
:> i2 

[2] 

[3] 

2. Schemat połączeń wewnętrznych silnika nawrotnego więk
szej mocy
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3. Schemat połączeń wewnqtrznych silnika nawrotnego mniej
szej mocy 

Wiadomo, że prąd twornika silnika prądu stałego 
jest: 

u-e 

7. = -- [4] 
�R 

gdzie: u - napięcie zasilające, 
e - SEM wirowania wzbudzana w uzwo

jeniu twornika, 
.2R = R t + Rs - suma oporności uzwojeń twornika 

i wzbudzenia. 

SEM wirowania może być określona z zależności: 
e = cEn'Pw = cEk

rJ, 
ni [5] 

gdzie: CE - stała, 
n - liczba obrotów silnika. 

Po podstawieniu do [4] i prostych przekształce
niach daje to: 

u 

[6] 

Po wprowadzaniu otrzymanej wartości do wzoru 
określającego moment obrotowy [3] otrzymuje się: 

cmkq,u2
1\!I = ------

(�R + c
E

k
P

n)2 [7] 

Zakładając możliwość regulacji napięcia zasilają
cego i wprowadzając pojęcie współczynnika sygnału: 

u 
a =

� u = aUzn
zn 

[8] 

gdzie U zn jest znamionową wartością napięcia zasi
lającego, wyrażeniu [8] określającemu moment obro
towy silnika można nadać postać: 

k _ 2u2 Cm <fi a zn 
M = --,----,------,--

( �R + c
E

k
w

n)2 [9] 

Aby zwiększyć ogólność rozważań i otrzymać wy
godną w praktyce postać wzorów, należy posłużyć 
się metodą jednostek względnych, tzn. wszystkie 
interesujące wielkości wyrazić w postaci ułamków 
pewnych ich wartości odniesienia. Jako wartość od
niesienia dla momentu obrotowego wygodnie jest 
przyjąć moment rozruchowy przy pełnym wystero
waniu, tj. przy n = O i a = 1: 

Mo
= 

cm
k

{p Uzn 

(�R)2 
[10] 

Wartość względna momentu obrotowego będzie 
więc: 

M m = -- = -------
Mo 

[11] 
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Jako wartość odniesienia dla liczby obrotów wy
godnie jest pr_zy1ąć liczbę ob:o�ów_ pr�y pełnym 
wysterowaniu s1lmka i przy obc1ązemu rownym 0,25 
momentu odniesienia. W rozpatrywanym przykła
dzie nie można przyjąć jako wartości odniesienia dla 
liczby obrotów jej wartości przy idealnym biegu ja
łowym, gdyż jest ona wówczas nieskończenie wielka. 

Podstawiając do wzoru [11] wartości: a = 1 i m =
= 0,25, otrzymuje się po prostych rachunkach: 

�R 
no = c

E
k

P 
[12] 

Podstawiając otrzymane wyrażenie do [11] 
czając: 

ozna-

n 
[13] 

otrzymuje się równanie uniwersalnej charakterystyki 
mechanicznej: 

m = 

(1 + v)2 [14] 

Jest to równanie rodziny hiperbol. Parametrem 
równania jest współczynnik sygnału a. Asymptota
mi rodziny są proste m = O i v = -1. Przy v = O 
otrzymuje się równanie: 

m
=

a
2 . [15] 

Moment rozruchowy jest więc równy kwadratowi 
współczynnika sygnału. Podane uwagi pozwalają wy
kreślić rodzinę charakterystyk mechanicznych. Zo
stały one przedstawione na rysunku 4. 

Charakterystyka regulacji v = f (a) przv m = 
= const 

Rozwiązując wyrażenie [14] względem v otrzymu
je się: 

[16] 

Jest to szukane równanie rodziny uniwersalnych 
charakterystyk regulacji silnika rewersyjnego. Zna
leziona rodzina jest rodziną linii prostych, co sta
nowi dużą zaletę rozpatrywanego silnika. Parame
trem rodziny jest wartość momentu obrotowego m. 
Dla v = O otrzymuje się: 

a = Vm [17] 

co jest zgodne ze wzorem [15]. Ponadto dla a = O 
jest 11 = -1, to znaczy, że rodzina uniwersalnych cha
rakterystyk regulacji jest pękiem prostych wycho
dzących z punktu a = O, v = -1. W oparciu o te 
dane można wykreślić znalezione charakterystyki. 
Zostały one przedstawione na rysunku 5. 

Charakterystyka mocy p
2 = f (v) przy a = const

Z ogólnej zależności znanej z mechaniki: 

m 

oL_j_---1 _ _.1._�=�:::r::==:c:::=====--...!".I>,.. 

1,0 2,0 

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



V 

m=Q04

m=aog

m=a25

m=0,5 

m= / o< 

5. Uniwersalne charakterystyki regulacji v = f (a), 
m = const 

przy 
I I; 

P = M Q 

�dzie: P-moc mechaniczna, 
M -moment obrotowy, 
Q -prędkość kątowa, 

[18] 

otrzymuje się następującą zależność dla wartości 
wyrażonych w jednostkach względnych: 

P2 = m v [19] 
p2 - jest mocą na wale silnika. 

Po podstawieniu [14] do [19] otrzymuje się: 
a9v 

P2 = 
(l + v)2 

[20] 

Jest to równanie uniwersalnych charakterystyk 
mocy silnika. Rodzina tych charakterystyk ma wspól
ny punkt 7: p2 = O dla v = O. Przyrównując do zera 
pochodną wyrażenia [20] względem v, otrzymuje się 
współrzędne punktóv:., ekstremalnych rodziny: 

a.2 

'Vm = 1, P2m = 4 
[21) 

Są to maksima. ·wyk'r,�s rodziny uniwersalnych 
charakterystyk mocy podano na rysunku 6. 

Charakterystyki rlynamiczne 

Przy rozpatrywaniu charakterystyk dynamicznych 
założono liniowość charakterystyki magnesowania 

silnika. Założenie to, zgodne z postępowaniem przy
jętym w ogólnej teorii maszyn elektrycznych [4], 
oznacza bądź to, że maszyna ma nienasycony obwód 
magnetyczny, bądź teź linearyzacjq charakterystyki 
magnesowania w pobliżu punktu pracy ustalonej. 
Jego konsekwencją jest stałość współczynników 
indukcyjności, a tym samym i oporności biernych. 
Kosztem nieco mniejszej dokładności uzyskuje się 
dużą przejrzystość wyników. 

Dla obwodu elektrycznego omawianego silnika 
otrzymuje się równanie (rys. 1): 

di 
u (t) = (Rs + Rt) Ź(t) + (Ls + Lt) - + k

e
k,pi (t) Wm (t),dt 

[22] 
�dzie: Ls -współczynnik indukcyjności własnej 

uzwojenia wzbudzenia, 
Lt -współczynnik indukcyjności własnej 

uzwojenia twornika, 
ke -stała, wiążąca wartość SEM ze strumie

niem magnetycznym i prędkością obro
tową, 

W m - prędkość obrotowa silnika. 
Pozostałe oznaczenia jak poprzednio. 
Dla obwodu mechanicznego rozważanego silnika 

można napisać równanie: 
dwm 

J � + M0 = Mei = c,,,k,z; i2, [23] 

gdzie: J --moment bezwładności wirnika względem 
jego osi obrotu, 

Mo -moment obciążenia, 
Mei -moment napędowy elektromagnetyczny. 

Otrzymane równania są nieliniowe. Dla ich rozwią
zania zastosowano metodę linearyzacji Lapunowa, 
tj. nadanie zmiennych małych przyrostów skończo
nych: 

u (t) = il o + LI u
i (t) = Io + Lłi

m (t) = Q0 + Liw,,, 
[24] 

Po podstawieniu wyrażeń [241 do [22], pominięciu 
wyrażeń, w których przyrosty występują w potędze 
wyższej niż pierwsza, oraz po uwzględnieniu, że dla 
stanu ustalonego: 

otrzymuje się równanie zlinearyzowane względem 
przyrostów zmiennych: 

dJi 
Liu = (Rs + Rt) Lli + (Ls + L t) -- +dt 

+ ke k,1/J Qo Lfi + ke k,1/J Io Lfwm, [26] 
Po przeprowadzeniu transformacji Laplace'a, rów

nanie powyższe otrzymuje postać: 

[ ( 
L

5 
+ Lt

) ] LIU (s) = (R8 + Rt) 1 + 
Rs + Rt 

s + k
e

k!l!Qo L!Ics> +

+ ke k,1/Jio LIQ,,, (s) [27] 

Po podstawieniu wyrażeń [24] do [22], pominięciu 
wyrażeń, w których przyrosty występują w potędze 

P, 

0,15 

O,fO 

0""---'----'---'---L-._-f;;----1....-...L___i_-1.. _ _L_�II I.O ?O 

6. Uniwersalne charakterystyki mocy p
2 

= f (,,), przy a = const 
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drugiej i wyższej oraz po uwzględnieniu,. że w sta-
nie ustalonym zachodzi równość: 

M0 = Cmk
,p

l�, 

otrzymuje się zależność: 
dwm J � = 2 Cm k

,p 
Io iJ;, 

[28] 

[29] 

będącą równaniem różniczkowym liniowym wzglę-
dem przyrostów zmiennych. . . , 

Po przeprowadzeniu transformacJi Laplace a uzy
skuje się: 

W wyniku rozwiązania układu równań [27] 
przy jednoczesnym wprowadzeniu oznaczeń: 

ke k
,r, 

Io
= C� 

(Rs + Rt) + ke k,r,
t2

0 

J ---- ---=-2---::2-- = Ti 2cmkek
,r, I

0 

Ls + Lt 
J - - ------=-=Tz 

2c
m

k
e
k

,i;
21� 

[30] 

[30] 

[31] 

[32] 

[33] 

otrzymuje się ostatecznie równanie wiążące wielkość 
wejściową -:- napęcie u (t) z wielkością wyjściową 

w,,, (t), poprzez ich transformatory: 
iJU (s) = c0 (1 + T1s + T2s2) JQ,,, (s) [34] 

Na podstawie równania [34] można uzyskać wy
rażenie dla transmitancji silnika: 

1 
[35] 

Jeżeli jako wielkość wyjściową przyjąć kąt obrotu 
wału silnika, to wobec zależności: 

{J (t) = f Wm (t) dt 
o 

otrzymuje się: 
Ll{l (s) 1 

G (s) - - - - - -- ----(] - LlU(s) - CoS (1 + T1s + T2s2) 

[36] 

[37] 

Odpowiedni schemat blokowy podano na rysun
ku 7. 

Drugim interesującym przypadkiem pracy silnika 
w stanie nieustalonym jest przypadek zakłóceń po-

7. Schemat blokowy II silnika rewersyjnego 

8. Schemat blokowy II silnika rewersyjnego 

chodzących od zmiennego obciążenia. Przypadek ten 
zostanie rozpatrzony w założeniu stałości napięcia 
zasilania. Jest więc: 

u = Uo = const mo = mo (t) [38] 

Punktem wyjścia są równania [22] i [23], do któ
rych należy teraz podstawić wartości [37]. Dla zli
nearyzowania równań, zgodnie z przyjętą metodą, 

przyjęto: 

18 

i (t) =Io+ ,1i 
Wm (t) = Qo + Jwm 

m (t) =Mo+ Jmo 

[39] 

Po wprowadzeniu powyższych wartości do rów
nań [22] i [23], uwzględnieniu, że dla stanu ustalo
nego są w mocy zależności [25] i [28] oraz _po po
minięciu wyrażeń, w których prz:yrosty zmiennych 
są w potędze drugiej, otrzymuje się: 

z równania [22]: 
dtli 

(Rs + Rt) ,1i + (Ls -I Le) -- + k
e

k
,r
,Q0

Lli + 
dt 

+ k
e
k

,i;
Io Jwm = O 

z równania [23]: 
dtlw

m J � + Llm0 = 2cm k
g

Jo .di 

[40] 

[41] 

Powyższe równania są równaniami różniczkowymi 
liniowymi względem przyrostów zmiennych. Po 
przetransformowaniu ich wg całki Laplace'a, przyj
mują one postać: 

[ ( 

Ls + Lt 

) 
+ (Rs + Rt

) 1 + s 
Rs + Rt 

+ k
e
k

,z;
t2

0] ,dl �s) + ke k
,p Io .d Qm (s) = O [42] 

Js L'.!Qm (s) + JM0 (s) = 2 c,,, k
,r,

lo .dl (s) [43] 

W wyniku wyrugowania zmiennej I (s) z powyż
szych równań otrzymuje się: 

1 + sT1 + s2T2 ,1M0 (s) = - J . L'.!Qm (s) [44] 
T1 + T2s 

Z otrzymanego równania można wyliczyć transmi
tancję silnika, przy traktowaniu przyrostu prędkości 
obrotowej jako wielkości wyjściowej i momentu 
obciążającego jako wielkości wejściowej: 

,1Qm 
(s) T1 + sT2 

G (s)--- -mw JMo (s) 
[45] 

Jeżeli jako wielkość wyjściową silnika potrakto
wać kąt obrotu jego wału, to zgodnie z równaniem 
[36] odpowiednia transmitancja będzie:

L1{l (s) T1 + sT2 

GmfJ (s) = LlM
0
(s) � - Js (1 + sT1 + sZTz)

[45l 

Występujące w powyższych wzorach wielkości T1 

T 2 zostały uprzednio określone zależnościami [32] 
i [33]. Odpowiedni schemat blokowy podano na ry
sunku 8. 

Wnioski 

W niniejszej pracy rozpatrzono przyoadek stero
wania silnika nawrotnego przez zmiarw iego napię
cia zasilania oraz wpływ zmian momentu obciąże
nia. 

Otrzymane charakterystyki pozwalają określić: 
1) własności statyczne silnika przy zmianie: napięcia

zasilającego i momentu obciążenia,
2) własności dynamiczne silnika przy zmianie napię

cia i stałym momencie obciążenia. Przypadek ten
obejmuje np. zachowanie się silnika przy waha
niach napięcia sieci pokładowej, wywoianych pra
cą innych, zasilanych z niej, agregatów,

3) własności dynamiczne silnika przy stałym napię
ciu zasilania i zmiennym momencie obciążenia,
co np. obejmuje p·rzypadek ,dynamicznie zmienia
jących się obciążeń pochrfdzenia aerodynamicz
nego.

Zdaniem autora rozpatrżdno najważniejsze przy
padki pracy silnika. Otrzymane wyniki wskazują, że 
silnik rewersyjny, dla którego jako wielkość wejścio
wą przyjęto napięcie zasilające, a jako wielkość wyj
ściową - prędkość obrotową, może być traktowany 
jako człon rzędu drugiego - inercyjny lub oscyla
cyjny, zależnie od wartości momentu bezwładności, 
oporności czynnych i. biernych oraz stałych charakte-



r�zujący�h. moment napędowy, strumień i SEM sil
nika. Jezeh wyrażenie: 

LI = J2 (Rs + Rt. + ke k
q,

Qo)2 - 8 (Ls + L t) Cm ke k�I�

jako wielkość wyJsc10wą przyjąć kąt obrotu wału, 
analogicznie jak poprzednio, pojawi się transmitan
cja członu całkującego. 

· t · [ 47]
Jes_ _uJ�mne, to silnik jest członem oscylacyjnym.
Jezeh Jest. ono nieujemne - członem inercyjnym
rzędu drugiego. 

Na zakończenie należy podkreślić korzystny prze
bieg charakterystyk statycznych, szczególnie charak
terystyki regulacji. 

Literatura Jeżeli jako wielkość wyjściową przyjąć kąt obro
tu wału, to w transmitancji silnika pojawi się do
datkowo transmitancja członu całkującego. Jeżeli jako 
w�elkość wejściową przyjąć moment obciążenia, a za
wielkość wyjściową jego prędkość obrotową, to
w transmitancji silnika wystąpią transmitancje na
stępujących członów: oscylacyjnego lub inercyjnego
II rzędu (zależnie od znaku wyrażenia [46]) wzmac
niającego i różniczkującego rzędu pierwszego. Jeżeli 

M. I. Komisar: Awiacjonnyje elektriczeskije maszlny. Obo
rongiz 1959. 

Mgr inż. ANTONI GOLĘDZINOWSKI

T. Puchałka, A. Woźniak: Elementy i układy elektryczne 
automatycznej regulacji. WNT 1963 r. 

W. S. Ki,Lebakin, W. D. Nagorskij: Elektropriwod samoliet
nych agregatow i miechanizmow. Oborongiz 1959 r. 

Obszczaja teoria elektriczeskich maszin. Gosenergoizdat 
1960 r. 

531.717 .8 :621.753 

Metoda punktów wymiarowych w zastosowaniu do krzywych płaskich 
i przestrzennych 

W artykule omowwno kompleks zagadnień stanowiący jedną całość, a obejmu
jący nowoczesne metody projektowania Łopatek - wyznaczanie charakterystycz
nych parametrów geometrycznych oraz współrzędnych profili za pomocą maszyny 
matematycznej z programu, który równocześnie pozwala na określenie współrzęd
nych narzędzia, omówienie nowego procesu technologicznego wykonania szablonów 
z wykorzystaniem danych z maszyny cyfrowej, rozwój technologii dokładnych
wzorców płaskich i przestrzennych, uwagi i wnioski ogólne. Rozważania oparte są
na pracach wykonanych w Instytucie Lotnictwa. 

Jednym z podstawowych elemen
tów konstrukcyjnych w silniku
turbinowym ze sprężarką osiową
są łopatki. Stanowią one zasadni
czy problem zarówno dla konstruk
torów, jak i technologów. 

W pracach projektowych najbar
dziej pracochłonnym jest określenie
współrzędnych konkretnych prze
krojów łopatki przy zadanych pa
rametrach przepływu. Dotychczaso
wa metoda wykreślno-analityczna
pozwalała ha wyznaczanie współ
rzędnych profilu, pól przekroju ło
patki, położenia środka ciężkości,
momentów bezwładności przekroju
i innych parametrów geometrii
przekroju, ale obarcz9na była dwo
ma zasadniczymi wadami. 

Wymagała ona olbrzymiej i żmud
nej pracy obliczeniowo-kreślarskiej
i dawała wyniki obarczone dużymi
błędami. Dla zlikwidowania tych
mankamentów opracowano metodę
analityczną, za pomocą której moż
na obliczyć wszystkie wyżej wy
mienione parametry z większą do
kładnością (lit. 1). Poza tym, me
toda umożliwia zaprogramowanie
obliczeń na maszynę matematyczną.
Podstawowym założeniem tej meto
dy • jest nałożenie współrzędnych
profili symetrycznych na linię
szkieletową będącą odcinkiem łuku
koła. Metoda stanowiła podstawę
do zaprogramowania obliczeń na
elektronicznej maszynie cyfrowej
dla dwóch podstawowych profili C4

i NACA 65-010, najczęściej stoso
wanych w sprężarkach .. Oczywiście
przy niewielkiej korekcie progra
mu można obliczać również profi
le innych serii. W artykule nie po
daje się wzorów i metodyki licze
nia momentów bezwładności, pól
przekrojów, położenia środków cięż
kości i innych wielkości, przytacza
się natomiast istotę obliczeń współ
rzędnych profilu. Pełny program
obliczeń zawiera praca zbiorowa 
(lit. 1). 

Istotę obliczeń współrzędnych wy
nikających z nałożenia profilu pod
stawowego na wygiętą linię szkiele
tową ilustruje rys. 1. 

Dla zachowania podobieństwa ge
ometrycznego istnieje konieczność
ustalenia zależności: 

e b [1] 

Wartości wyrażenia xtfb uzyskuje
się z danych przyjętego symetrycz
nego profilu podstawowego. 

Zależność X1< i Y1< wyrażają wzo
ry [2] i [3]: 

x�; = R; • sin ( 11 - ; ) [2] 

Yl<i = R; • cos ( </'l - ; ) [3]
Przy czym dla współrzędnych po
wierzchni wypukłej grzbietu nale
ży przyjąć: 

R; = R + Ci [ 4]

a dla powierzchni wklęsłej ko-
ryta: 

R; = R - C; [5] 
I 
I 

W ten sposób uzyskuje się współ
rzędne profilu wygiętego w ukła
dzie współrzędnych zawieszonym w
środku koła, którego odcinek sta
nowi linię szkieletową. 

Po określeniu położenia środka
ciężkości, współrzędne koryguje się
do nowego układu zawieszonego w
środku ciężkości profilu. 

Na życzenie technologów grupa
opracowująca metodę analityczną
zaprogramowała również współ
rzędne środków kół stycznych do
profilu. Promienie tych kół mają
odpowiadać narzędziom użytym do 
wykonywania wzorców lub szablo
nów, co będzie omówione w dal
szym ciągu artykułu. Zasadę obli
czania współrzędnych narzędzia 
przedstawia rys. 2. Polega ona na 
wyznaczeniu normalnych do profi-•
lu w określonych punktach profilu, 
odłożeniu promienia koła na nor
malnej i określeniu współrzędnych
promienia. Jako uproszczenie przy
jęto normalną nie do profilu, a 
normalną do siecznej przeprowa
dzonej przez dwa punkty profilu
sąsiadujące z punktem styczności. 
Błąd wynikający z tego uproszcze
nia już w zupełności pomijalny z
wyjątkiem bliskiego otoczenia kra
wędzi natarcia i spływu. 
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Współrzędne narzędzia określają 
następujące zależności: 

XiF =Xi+ Llx 
YiF = Yi + LIY 

[6]

[7]

Współrzędne xiF i yiF oznaczają 
zarówno promienie kół zewnętr�
nych, jak i wewnętrznych z tym, z� 
wartości x i y należy przyjmowac 
ze znakami wynikającymi z nastę
pującej zasady. 

Promień rF traktuje się jako wek
tor zawieszony w punkcie styczno
ści a przyrosty x i y oblicza się 
z iloczynu promienia i odpowieą
niej funkcji trygonometrycznej (si
nus lub cosinus) kąta zawartego 
między dodatnim kierunkiem osi x 
i wektorem promienia (patrz rys. 2). 

Wartości Lłx i LIY występujące we 
wzorach [6] i [7] oblicza się z na
stępujących zależności: 

Xi+1 - Xi-1 

Yi+1-Yt-1 
Llx = rF ,/ 

V (Xi+1 --Xi-1l2 +(Yi+1 -yi-1)2
[9] 

Korzystając z powyższych zalez
ności opracowano program na elek
troniczną maszynę cyfrową ZAM-2. 
Zespół danych wprowadzonych do 
maszyny obejmuje współrzędne pro
filu symetrycznego, kąt wygięcia 
profilu, liczbę punktów oraz ogra
niczenia. Wyniki otrzymywane z 
maszyny obejmują współrzędne pro
filu wygiĘtego, wielkości pól prze
kroju, momenty bezwładności, poło
żenie środka ciężkości, a także 
współrzędne środków kół (narzędzi) 
stycznych do profilu od strony ze
wnętrznej i wewnętrznej. 

Włączenie do programu oblicze
niowego zadania wyznaczania współ
rzędnych środków narzędzi ma ści
sły związek z opracowaną i przy
jętą do realizacji metodą wykona
nia wzorców płaskich i przestrzen
nych. 

Istota metody polega na wyelimi
nowaniu pracy wzorcarzy przy wy
konaniu wzorców linii krzywych 
dowolnych i powierzchni przestrzen
nych krzywokreślnych i zastąpieniu 
jej pracą dokładnych obrabiarek
wiertarek współrzędnościowych. 

.Rysunkowe określenie krzywych 
dowolnych sprowadza się do wyz
naczenia dostatecznie gęstego zbio
ru punktów, wymiarowanego w 
układzie współrzędnych prostokąt
nych lub biegunowych, oraz wa
runku zachowania ciągłości linii 
łączących te punkty. Stąd narzuca 
się metoda materialnego odtworze
nia wzorców tych krzywych - li
nii lub powierzchni - przez wy
miarowe wykonanie punktów uję
tych współrzędnymi i stycznego po
łączenia tych punktów bez tworze
nia załamań w ciągłości tych linii 
i powierzchni. Istnieje jeszcze je
den czynnik zmuszający do stoso
wania tej metody wykonania, a 
mianowicie wysokie wymagania do
tyczące krzywych oraz ich położe
nia w stosunku do baz. 

Ilustruje to rys. 3, na którym po
kazano szablon do kontroli łopatek 
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1. zasada tworzenia profilu wygiętego z profilu symetrycznego sposób nakładR-
nia rozkładu grubości:

X· X· 

� prof. sym = ___:_ prof. wygiętego:b b 

X 

2. Zasada obliczenia współrzędnych narzędzia - xiFz i YiFz - współrzędne środka
narzędzia stycznego z profilem od strony zewnętrznej,
xiFw i yiF w - współrzędne środka narzędzia stycznego z profilem od str0ny
wewnętrznej

kierujących. Bazą materialną w tym 
szablonie są powierzchnie A i B 
oznaczone trójkątami, a rzeczywis
tym początkiem układu jest prze
cięcie powierzchni A, i B, punkt O. 
Zawieszenie początku układu współ
rzędnych dla profilu znajduje się 
natomiast w punkcie 01. 

W tym układzie wyznaczone są 
zarówno punkty profilu (x i y), jak 

i zawieszenie środków narzędzi 
(XF i YF). Tak więc, przyjmując 
długość samego profilu około 40 mm 
i przesunięcie układu współrzęd
nych „Oi'' w stosunku do material
nego punktu odniesienia „O", wy
miar „a" równy 70 mm, to okaże 
się, że skrajne punkty profilu bę
dą odległe od bazy o ponad 90 mm. 

Przyjmując klasyczne metody 



wykonania profilu - szlifowanie
profilu na szlifierkach pantogra
ficznych i pokrewnyc?- - należy
wykonać rozrysowanie w skali
50 : 1, 20 : 1 lub 10 : 1, co przy wy
miarach omawianych powyżej wy
maga dużych ekranów, na ogół nie
stosowanych w tych obrabiarkach.
Poza tym, w miarę wzrostu wymia
rów maleje skala stosowanych po
większeń. Stosowanie w tych przy
padkach powiększeń dzielonych
składających się z poszczególnych
fragmentów profilów daje zwykle
nieciągłości w miejscach podziRłu.
W przypadku stosowania metody
punktowej, omówionej w dalszym 
ciągu artykułu, dokładność prak
tycznie nie zmienia się ze wzros
tem wymiarów „a" i długości pro
filu. 

Sam proces technologiczny wyko
nania szablonu ma trzy fazy: 

1. Część wstępną - wykonanie
półfabrykatu - na którą składają
się: wykonanie obrysu zewnętrzne
go, ulepszanie materiału ora� szli
fowanie płaszczyzn czołowych i baz.

2. Wykonanie punktów· wymiaro
wych - podstawowa operacja tej 
metody oraz czernienie. 

3. Faza wykańczająca. Ślusarskie
wykończenie profilu, chromowanie
części profilowej, kontrola ostatecz
na i cechowanie. Jak wynika z
przebiegu procesu, podstawową ope
rację stanowi wykonanie punktów
na wiertarce współrzędnościowej.
Po tej operacji powstaje profil
składający się z łuków kół o śred
nicy narzędzia (rys. 4a). 

Koła te są styczne do profilu te
oretycznego. Następna operacja to
czernienie, której celem jest stwo
rzenie warunków dogodnej obser
wacji i kontroli przy wyprowadza
niu profilu przez ślusarza. Przy pi
łowaniu następuje usuwanie wierz
chołków, a więc powstawanie od
cinków niezaczernionej powierzchni,
na przemian z czarnymi wnęlomi
wyznaczającymi właściwy profil
(rys. 4b). Szerokość czarnych pas
ków „b" jest miarą odległości „g"
piłowanego profilu od profilu tec
retycznego (rys. 5). 

Zależność tę dla profilu płaskiego
wyraża wzór wynikający z zależ
ności geometrycznych: 

g=: [1-J/-1--(-:-r) [10)

Zakładając średnicę narzędzia d = 

= 5 mm i dobrze widoczną szero
kość czarnego paska b = 0,5 mm, od
ległość „g" powierzchni �i,łowan�j
od żądanego profilu wynosie będzie
około 12 µ. Przy średnicy na
rzędzia 10 mm, wartości g = 5 µ
odpowiada wymiar b = 0,45 mm.
Tak więc, mierząc wymiar b moż
na z dużą dokładnością ocenić po
łożenie profilu żądanego. Taki spo
sób wykańczania profilu ma jeszcze 
jedną zaletę, a mianowicie w cza
sie usuwania nadmiaru materiału
(piłowanie wierzchołków) wyko
nawca ma stałą kontrolę wyników 
swej pracy bez potrzeby przepro
wadzania uciążliwych pomiarów. 
Operacja staje się możliwa do wy
konania nawet dla przeciętnie
wprawnego ślusarza. Z drugiej stro-

y 

D X 

,Ą 

..---- a ± O,Of -----i 

3. Szablon do kontroli grzbietu łopatki. A i B materialne bazy szablonu. współ

rzędne profilu x i y oraz współrzędne środków narzędzia o średnicy d
F 

- x
F

, yF 

podane są w układzie zawieszonym w. punkcie o1, o współrzędnych a i b 

aJ 

b) 

b 

4. Zasada procesu ręcznego wykańczania profilu: 

a) obraz profilu po nawierceniu narzędziem o średnicy d
F, 

b) widok piłowanego profilu po lekkim usunięciu wierzchołków nierówności. 

Czarne pola to zagłębienia po nawiercaniu punktów wymiarowych. Białe pola -

mie.isca po spiłowaniu wierzchołków 

?_qdam/ _p_rofil 

et 

t::,-, 

5. Zależność wymiarowa między śladem 

narzędzia, jego średnicą i zagłębie

niem

ny właściwą powierzchnię pomia
rową szablonu (powierzchnię robo
czą) stanowią odcinki 1, a nie za
głębienia 2 (patrz rys. 4b). W związ
ku z tym, mając dane rzeczywiste
współrzędnych dna zagłębień (punkt
styku łuku koła z profilem teore
tycznym) można skorygować profil
szablonu przez narzucenie odpo
wiednich wymiarów b, a zatem
przesunąć profil o wielkość g (patrz
rys. 5). Taka konieczność zachodzi
przy drobnych błędach, np. w za
mocowaniu, w czasie wykonywania
operacji nawiercania, ewentualnie 
przy zastosowaniu innej średnicy 
narzędzia niż przyjęta do obliczeń.
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J?o doprowadzeniu profilu do sze
rokości czarnych śladów b około 
0,5 mm, stwierdzeniu wizualnym 
nie zaniknięcia żadnego punktu, na
stępuje wygładzenie profilu osełką, 
przy której usuwana jest warstwa 
od 0,01 do 0,02 mm. Tak wykończo
ny profil podlega chromowaniu, 
przy którym nakłada się warstwę 
o żądanej grubości, zwykle 3-5 ,u.
Celem tej operacji jest nadanie pro
filowi odporności na ścieranie.

Omawiana powyżej metoda punk
tów wymiarowych może być stoso
wana również do powierzchni prze
strzennie krzywych, wymiarowa
nych w układach wielokrotnych 
prostokątnych, biegunowych czy 
kombinowanych. Przykładem takiej 
powierzchni może być wklęsła lub 
wypukła strona łopatki. Wzorzec 
wypukłej strony łopatki pokazano 
na rys. 6. 

Jak widać, powierzchnia ta zosta
ła wymiarowana w n. przekrojach, 
a każdy przekrój w układzie współ
rzędnych prostokątnych. Początki 
układów leżą na wspólnej osi Z, 
a same układy w kolej'nych prze
krojach obrócone są o pewien kąt a. 
Na rysunku, w przekroju „i" wry
sowane zostało koło o średnicy dF, 
którego środek określony jest współ
rzędnymi XF i YF- Tak więc ten 
przypadek krzywizny przestrzennej 
można by potraktować jako zespół n; 
krzywizn płaskich, między którymi 
przeprowadza się powłokę ciągłą 
bez załamań i gwałtownych prze
cięć. W rzeczywistości realizację 
metody punktów wymiarowych 
dla krzywych przestrzennych pro
wadzi się przez zastosowanie na
rzędzi z zakończeniem kulowym. 
A więc zamiast koła o średnicy dF 

stosuje się w tych punktach kulę 
o średnicy dlF. W tym przypadku
jednak należy uwzględniać popraw
ki wynikające ze skrętu pióra ło
patki, a wyrażające się pochyłością
w płaszczyznach równoległych do
płaszczyzny y - z, przeprowadza
nych na różnych wartościach x,

jak to widać z rys. 7. Numery 1, 2
i następne oznaczają kolejne prze
kroje. Kąt flo (dla x = O), nierówny
zeru wynika z różnicy grubości pro
fili przekroju 1 i przekrojów na
stępnych (dla ułatwienia przyjęto
proporcjonalny spadek grubości z
długością łopatki). Kąty fJ dla war
tości różnych od zera są wynikiem 
zmiany grubości profilu oraz kąta 
skrętu a w ogólnym przypadku (3 
jest zmienne z długością. Z uwagi 
na małe wartości bezwględne kąta 
{], dla celów praktycznych można 
obliczyć ten kąt dla przekroju „i" 
w punkcie odległym od osi 2 o war
tości x z następującej zależności: 

fJ 
_ Xn tg ,da;+ 1 + Xn tg ,'.lai+ 

tg i (xn) -- -- - - - - - ----

+ Yi+1 (xn) - Yi-1 (xn) 

Ci + Ci+1 
[11] 

Znajomość wartości kąta {li w pun
kcie Xn pozwala na wprowadzenie 
przybliżonej korekty LI Y<xn), jak to 
·widać z rys. 8. Korekta jest wyni
kiem przemieszczenia się punktu
styku A' z przekroju i do A". Kąt
{]; pokazano na rysunku 8 o war
tości wyraźnie przesadzonej. W r:oz-
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6. Przestrzenny wzorzec profilu łopatki. W przekroju „i" pokazano narzędzie 
o średnicy dF i współrzędnych jego środka xF i YF· Początki ulcładów współ
rzędnych „O" kolejnych przekrojów leżą na prostej stanowiącej oś z. J„ stano
wi kąt slcręcania układu odniesienia między sąsiednimi przekrojami. 

IJ 

x = D 

x= 5 

X=ID 

X=l5 

x =20 

2 [, h 

z 

7. Wielkość współrzędnych y, przy stałej odległości od początku układu _ przy 
stałym x, dla różnych jego wartości - pochylenie wzdłużne profilu łopatki wy
nikające ze skrętu pióra: 
Ci - odległość między sąsiednimi przekrojami. 

i' 

8. Korekta współrzędnych środka kuli Ay (xn) wynikająca ze skrętu pióra 

9. Nawiercanie punktów wymiarowych na wiertarce współrzędnościowej: 
"': - _wzorzec, F - narzędzie - frez, G - g łowica kątowa x y z - ruchy obra
biarln zgodne z kierunkiem osi współrzędnych na wzorcu ' 
N_a rysunku pokazano również obrót dookoła osi z konieczny dla zrea!izowa
n1a kąta skrętu. 



wiązywanych przypadkach dla mak
syi:nalnej ,W'.'1rtości .x i maksymal
ne.1 wartosc1 a kąt fi dochodził do 
kilku stopni, a korekta L1Y<x> dla 
dp = 5 mm . do 0,025 mm. Na rys. 8 
p_okazano obraz uproszczony, dla ce
lo\;' _praktycznych jednak w zupel
nosc1 zadowalający. W rozwiązy
wanych przypadkach przyjęto ko
rektę w pasmach Xa - xb xb - Xe 

itd. o wartości L1Y<x> zmi�nnej co 
5 µ. Wartości Lly(x,,) obliczono z za
leżności: 

. /Ji(xn) s1n2
-2-

Lfy (xn) = dp 
---- • COS y 
COS/:li (Xn) 

[12] 

gdzie y określa się z siecznej pro
filu przeprowadzonej przez 2 punk
ty sąsiadujące z A' odległego od 
Oi O Xn 

t 
_ Y (xn-t) - Y (xn+I) g Y <xn) - -----'--= [13] 

Xn-1 - X(n+!) 

Mając tak obliczone współrzędne 
narzędzia - środka kuli - można 
przystąpić do wykonania punktów 
wymiarowych. Operację tę wyko
nuje się na wiertarce współrzędno
ściowej. Celem podwyższenia wy
gody pracy na tej maszynie skon
struowano głowicę kątową umożli
wiającą pracę według schematu po
danego na rys. 9. Zaznaczone na 
rysunku 9 ruchy pokrywają się ze 
współrzędnymi profilu, a obrót wo
kół osi z umożliwia. realizację obro
tu układów współrzędnych - kąt a. 

Dzięki dużej . uniwersalności wier
tarek współrzędnościowych oraz ich 
najwyższej dokładności można rea
lizować dowolne układy proste i zło
żone, dowolne. przemieszczenia przy 
zachowaniu stałej kontroli wszyst
kich ruchów. Problem dokładności 
wykonania punktów wymiarowych 
ograniczony jest sposobem bazowa-
nia przedmiotu i jakością przyję
tych powierzchni bazowych, • a nie 
matematycznym określeniem współ
rzędnych narzędzia, ani przesunię
ciem narzędzia na samej obrabiarce. 
Celowość stosowania tej metody 
wyznaczają trzy podstawowe war
tości: 
1. Krzywe na przedmiocie nie dają

się aproksymować prostymi fun
kcjami matematycznymi na przy
kład łukiem koła, elipsą i tym
podobnym.

2. Krzywe - linie czy powierz
chnie - na przedmiocie mają
wysokie wymagania dokładnoś
ciowe.

3. Elementy wykonuje się w poje
dynczych sztukach - w -formie
wzorców podstawowych.

Dotychczas metodę tę stosowano 
do wykonywania wzorników łopa
tek (rys. 6), szablonów do łopatek 
(rys. 3), matryc do precyzyjnego 
kucia łopatek, walców do walcowa
nia profilu, łopatek (profil łopatki 
nawinięty na powierzchni walco
wej) oraz do wykonania płatów w 
metalowym, aerodynamicznym mo
delu samolotu (rys. 10). 

Podstawowe zalety te.j metody to: 
l. Wykonywanie wszystkich ele

mentów krzywych z jednego za
mocowania czy ustawienia, tj.

10. Nawiercanie punktów wymiarowych na płatach metalowego modelu do dmu

chań aerodynamicznych 

Ze względu na niższe wymagania operacja realizowana jest na dol,ladnej fre

zarce narzędziowej 

dokładność położenia wszystkich 
iPUnktów na płaszczyżnie czy w 
przestrzeni jest praktycznie jed
nakowa. 

2. Dokładność wykonania modelu
nie zależy od jego wielkości, co
metodzie tej daje wyraźną prze
wagę nad metodami projekcyj
nymi.

3. Wielkość wykonywanego modelu
praktycznie nie ma ograniczenia
(decydują jedynie możliwości
obrabiarki).

4. Eliminuje element pośredni -
rozrysowanie - z jego błędami
zmiennymi w czasie.

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

6. O dokładności wykonania decy
duje w podstawowy sposób do
kładna maszyna, a nie wprawa
i doświadczenie człowieka.

7. Ostatnie operacje nadawania
profilu odbywają się przy stałej
wizualnej kontroli wyników pra
cy, bez potrzeby stosowania kło
potliwych pomiarów i nerwowej
pracy w obawie o przekroczenie
tolerancji profilu.

8. ·właściwe nadawanie wymiarów
jest szybkie - około 1 minutv
na punkt.

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

10. Skraca· do minimum fazę przy
gotowania i uruchomienia wyko
nawstwa wyrobu.

11. Pozwala w dalszej perspektywie
przejść na obróbkę ciągłą na 
obrabiarkach sterowanych pro
gramowo.

Do ograniczeń tej metody należy za
liczyć przede wszystkim: 
1. Wysoki koszt uruchomienia.
2. Duża wydajność, ale tylko w

warunkach produkcji jednost
kowej.

3. Ograniczenie do materiałów w

stanie nadającym się do obróbki 
skrawaniem. 

Omawiane powyżej prace po
twierdzają konieczność ścisłej 
współpracy konstruktorów i tech
nologów we wszystkich fazach po
wstawania projektu. Juź w począt
kowym okresie powstawania kon
strukcji - przy doborze profili i 
obliczeniach gazodynamicznych 
tworzą się podstawowe dane tech
nologiczne - współrzędne środków 
narzędzia do wykonania wzorców 
tych profili. Dla szybkiego uzyska
nia dokładnych wyników oblicze
nia te zaprogramowano na maszynę 
cyfrową. Następne ogniwo do opra
cowania metody technologicznej u
możliwiającej szybkie i dokładne 
wykorzystanie tych danych, następ
nie bezpośrednie wykonanie wzor
ców tą metodą i wreszcie opraco
wanie procesu technologicznego po
zwalającego na powie.lanie wzm·có,v 
w wyroby konstrukcyjne, np. łopat
ki drogą: 
a) kucia precyzyjnego z matryc wy

konanych metodą punktową,
b) kucia zgrubnego i precyzyjnego

walcowania, na walcach wyko
nanych tą metodą,

c) obróbki mechanicznej - kopio
wania według wzorców,

d) mierzenia profili łopatek według
wzorców wykonanych metodą
punktową.

Jak widać z powyższego, łańcuch
związanyd, czynności rozciąga się 
od początkowyca obliczeń w fazie 
projektowania do ostatecznej kon
troli wyrobu. 
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Nowośc1�cHNICZNE 

SAMOLOT BELL X-22A 

W maju 1965 roku opuścił halę 
montażową doświadczalny samolot 
pionowego startu Bell X-22A, które
go budowę finansowały wspólnie 
trzy rodzaje broni: marynarka, ar
mia i lotnictwo (stąd określenie 
samolotu „Tri-Service VTOL"). 
Dzięki temu Stany Zjednoczone dy
sponują obecnie trzema typami do
świadczalnych samolotów pionowe
go startu z napędem śmigłowym. 
Są to: Curtiss-Wright X-19A, Ling
-Temco-Vought XC-142A i będący 
tematem niniejszej wzmianki Bell 
X-22A. Są one przeznaczone do ba
dania właściwości mechanicznych i
aerodynamicznych różnych układów
samolotów VTOL oraz możliwości
ich zastosowania do celów wojsko
wych, głównie jako samolotów
transportowych i rozpoznawczych.

Charakterystyczną cechą samolo
tu X-22A są obudowane, przechyl
ne śmigła umieszczone na skrzy
dłach o układzie tandem. Taki układ 
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samolotu został wybrany w oparciu 
o wyniki długolet)1ich badań prowa
dzonych przez firmę Bell Aerosy
stems Co. w dziedzinie samolotów
pionowego startu. Badania te do
prowadziły do sformułowania trzech
podstawowych wymagań, które po
winny być uwzględnione przy pro
jektowaniu transportowych samolo
tów VTOL:

1) istnienie odpowiednio dużych
sił wyważających, umożliwiających 
szeroki zakres zmian położenia 
środka ciężkości w zawisie ( w fa
zie przejściowej; 

2) istnienie wystarczająco dużych
sił sterujących do dokładnego ste
rowania w zawisie i w fazie przej
ściowej; 

3) możliwie mały ciężar własny
pozwalający na maksymalne wyko
rzystanie właściwości pionowego 
startu. 

Jak widać z załączonego rysunku, 
wymagania te najłatwiej spełnić 
stosując przechylne śmigła (obudo
wane lub swobodne) w układzie 

tandem, w przeciwieństwie do ukła
du konwencjonalnego. W tym dru
gim przypadku w fazie zawisu i w 
fazie prŻejściowej konieczne jest 
dodatkowe urządzenie, np. poziome 
śmigło ogonowe (jak w samolocie 
XC-142A), do podłużnego wyważe
nia i sterowania samolotu. Ciężar
tego urządzenia jest wprost pro
porcjonalny do wymaganych sił
sterujących i wyważających Frr
Im większe te siły i im większy 
zakres wędrówki środka ciężkości, 
tym większy ciężar urządzenia wy
ważającego. Poza tym, w przypadku 
gdy środek ciężkości znajdzie się 
przed wektorem ciągu R; śmigieł, 
wymagana wówczas ujemna siła 
wyważająca zmniejsza ogólną siłę 
nośną samolotu. Ogranicza to po
ważnie dopuszcz:1lny zakres wę
drówki środka ciężkości. Trudności 
tych nie wykazuje układ tandem, 
który umożliwia wyważenie i stero
wanie podłużne samolotu przez róż
nicową zmianę ciągu grupy śmigieł 
przednich i tylnych (za pomocą 
zmiany skoku śmigieł), przy czym 
całkowita siła nośna pozostaje nie 
zmieniona. Ukhd tandem z cztere
ma obudowanymi śmigłami zapew
nia najmniejszy ciężar i najbardziej 
zwartą budowę samolotu. 

Przy wyborze zespołu napędowe
go zespół jednosilnikowy został wy
kluczony ze względu na postawione 
wymaganie możliwości zawisu w 
przypadku uszkodzenia silnika. Ze� 
spół dwusilnikowy ustępuje zespo
łowi trój- lub czterosilnikowemu 
z tego powodu, że daje on możli
wości zawisu na jednym silniku 
tylko wówczas, gdy stosunek całko
vvitego ciągu do całkowitego cięża
ru samolotu przekracza wartość 
1,59, podczas gdy dla zespołu trój
i czterosilnikowego stosunek ten oo
w1111en przekraczać odpowiednio 
1.31 i 1,21 (1,16 dla zespołu pięciu 
silników). Zastosowann cztery sfl
niki, przy czym prze1,,•,y mają od
bywać się tylko na dwóch silni
kach, co jest możliwe· dzięki ukła
dowi wolnych kół pozwalających 
na wyłączanie poszczególnych silni
ków. Silniki zostały zabudowane w 
gondolach u nasady tylnego skrzy
dła. Zabudowa taka okazała się naj
korzystniejsza z następujących po
wodów: 

- zabezpiecza przed przedosta
waniem się ciał obcych i podgrza
nego powietrza do wlotów silniko
wych; 

- zapewnia małe straty w kana
łach wlotowych i wylotowych, gdyż 
kanały te wypadają krótkie i pros
te· 

.'._ pozwala na stosunkowo dogod
ne przeniesienie mocy na śmigła, 
które muszą być ze sobą połączone 
układem wałów i przekładni; 

- zapewnia łatwy dostęp do sil
nik.ów i ich łatwą wymianę. 



Zastosowano siiniki turbinowe 
General Electric T58-8D o mocy 
1250 KM. 

Przy projektowaniu osłon śmigieł 
dążono do maksymalnej prostoty 
konstrukcji. Z tego powodu zrezy
gnowano ze zmiennej geometrii 
profilu osłon, pozwalającej na uzy
skanie maksymalnej sprawności za
równo w zawisie, jak i przy maksy
malnej prędkości lotu. 

Śmigła zostały zaprojektowane 
dla stosunku ciągu do ciężaru sa
molotu 1,25, co zapewnia korzystną 
średnicę śmigła (2,14 m) i małe ob
ciążenie powierzchni śmigła (po
vvierzchni koła zakreślanego przez 
łopaty śmigła). Ciąg śmigła wzra
sta ze spadkiem jego obciążenia, 
jednak z drugiej strony wzrost 
średnicy śmigła pociąga za sobą 
wzrost ciężaru i oporu osłon. Dużo 
uwagi poświęcono zagadnieniu 
drgań łopat śmigieł, przy czym 
stwierdzono, że korzystniej jest 
umieścić śmigła przed zastrzałami 
osłon, gdyż w przeciwnym przypad
ku zastrzały powodują duże ampli
tudy drgań łopat. 

W związku z wymaganiem dużych 
przyspieszeń kątowych w zawisie 
(3 rad/sek2) zastosowano sterowanie 
za pomocą różnicowej zmiany wek
torów ciągu (przez zmianę skoku 
śmigieł) - względem osi podłużnej 
i poprzecznej i za pomocą 
umieszczonych w strumieniu za
śmigłowym sterów (których sku
teczność zwiększają osłony śmigieł) 
- względem osi pionowej. W locie
poziomym stery te umożliwiają ste-
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rowanie względem osi podłużnej i 
poprzecznej, spełniają więc rolę 
sterów wysokości i lotek. 

Samolot jest zaopatrzony w auto
matyczny układ stabilizujący o 
zmiennej charakterystyce, za pomo
cą którego - po wprowadzeniu od
powiednich danych - można ba
dać właściwości innych rodzajów 
samolotów V /STOL we wszystkich 
fazach lotu. 

Maksymalny ciężar startowy sa
molotu X-22A wynosi 8000 kG -
przy pełnej mocy - i 7200 kG -
przy trzech silnikach pracujących, 
ciężar ładunku 545 kG lub sześć 
osób, przy czym ciężar ten może 
być zwiększony o 2000/o w przypad
ku krótkiego startu (210 m na 15 m 
przeszkodę). Samolot osiąga pręd
kość maksymalną 525 km/h i pręd
kość przelotową 480 km/h, w powie
trzu może przebywać przez 3 godz 
lub pokonywać odległość 900 km. 

Dzięki niedużym wymiarom (dłu
gość 12,2 m, rozpiętość 11,95 m, 
wysokość 6,4 m) może być umiesz
czony pod pokładem iotniskowca 
bez potrzeby składania skrzydeł. 

Na bazie samolotu X-22A firma 
Bell opracowała projekt samolot.u 
pasażerskiego na krótkie trasy. Na
pęd obudowanymi śmigłami uważa 
się za najlepsze rozwiązanie dla pa
sażerskich samolotów pionowego 
startu, pon'ieważ osłony śmigieł 
zwiększają ciąg statyczny śmigieł 
o 250/o (dzięki czemu śmigła mogą
być mniejsze). wytwarzają dodat
kową siłę nośną, zwiększają statecz
ność w czasie zawisu i przejścia do

lotu poziomego oraz zabezpieczają 
pasażerów i załogę w przypadku 
urwania się łopaty śmigła, a także 
chronią śmigła przed uszkodzeniem. 

W. K. 

TURBINOWY SILNIK ODRZUTO
WY Z ZESPOŁAMI ROZWIĄZA
NYMI WEDŁUG NOWYCH ZASAD 

Przed kilkoma laty lotniczy od
dział Wright Aeronautical Division 
(WAD) firmy Curtiss-Wright roz
począł realizację zakrojonego na 
szeroką skalę programu rozwojo
wego dotyczącego nowej techniki 
budowy lotniczych silników turbi
nowych. Program został oparty na 
gruntownych analizach obiegu ciepl
nego silników turbinowych oraz na 
wnikliwych studiach pracy poszcze
gólnych zespołów tych silników. 
W wyniku tych prac powstał tur
binowy silnik odrzutowy TJ-70 o 
ciągu 24 500 kG przeznaczony do 
naddźwiękowych samolotów pasa
żerskich. Silnik ten nie odniósł jed
nak sukcesu w rywalizacji z silni
kami zaprojektowanymi - w r.a
mach programu budowy naddźwię
kowego samolotu pasażerskiego -
przez firmy General Electric i Pratt 
and Whitney. W oparciu o silnik 
TJ-70 skonstruowano - na zlecenie 
amerykańskich sił lotniczych 
i poddano próbom w okresie nie
wiele przekraczającym jeden rok 
silnik TJ -60 o ciągu 5000 kG, któ
ry może być traktowany jako pię
ciokrotnie zmniejszony silnik TJ-70. 

Należy tu zaznaczyć, że dotych
czas W AD nie angażował się w 
seryjną produkcję silników turbino-

wych - z wyjątkiem silnika J65, 
który był budowany na angielskiej 
licencji zajmując się przede 
wszystkim pracami badawczymi. 
Nie było żadnych zaleceń i ograni
czeń co do przeznaczenia przyszłe
go silnika. Ta swoboda w działaniu 
rzutowała na koncepcję silnika 
TJ -60. Ma on nowy rodzaj sprężar
ki, która jest krótsza i lżejsza od 
porównywalnych sprężarek konwen
cjonalnych, komorę spalania o czte
rokrotnie większym obciążeniu cie
plnym niż stosowane w innych sil
nikach oraz jednostopniową turbinę 
z łopatkami chłodzonymi w sposób 
transpiracyjny i z kierownicą o 
przestawialnych łopatkach. Każdy 
z tych zespołów został zaprojekto
wany pod kąte:n widzenia opty
malnych osiągów samego zespołu 
oraz optymalnej współpracy z po
zostałymi zespołami. 

Przy projektowaniu silnika zwró
cono baczną uwagę na zachowanie 
kompromisu między jednostkowym 
zużyciem paliwa a ciężarem silnika. 
Chodzi o to, że jednostkowe zuży
cie paliwa zwiększa się ze wzrostem 
temperatury przed turbiną, który 
z drugiej strony przyczynia się do 
zmniejszenia ciężaru silnika, nato
miast wzrost sprężu, korzystny ze 
względu na jednostkowe zużycie pa
liwa, -powoduje wzrost ciężaru sil
nika. Przeprowadzono w związku 
z tym wnikliwą analizę możliwości 
zmniejszenia ciężaru i zwiększenia 
sprawności poszczególnych zespo
łów silnika. W ogólnych zarysach 
przedstawiono poniżej czynniki, któ
re wpłynęły na konstrukcję silnika. 

Istnieją trzy zasadnicze parame
try, które wpływają na ciężar sprę
żarki o określonym sprężu. Pierw
szy z nich to obciążenie stopni. Ze 
wzrostem obciążenia stopni sprę
żarki zmniejsza się ich ilość, a tym 
samym długość i ciężar sprężarki. 
Drugim czynnikiem jest liczba i 
wymiary' łopatek - ze względu na 
długość i ciężar sprężarki korzystne 
jest stosowanie większej liczby ło
patek o mniejszej cięciwie. Ostatni 
wreszcie parametr to wydatek po
wietrza przypadający na jednostkę 
przekroju wlotowego sprężarki. Ma
ksymalny wydatek na jednostkę 
przekroju wlotowego - a tym sa
mym małe wymiary i ciężar sprę
żarki - uzyskuje się przy minimal
nym stosunku średnicy wewnętrz
nej do średnicy zewnętrznej kana
łu sprężarki w przekroju wloto
wym. Pociąga to jednak za sobą 
zwiększenie stosunku długości do 
cieciwy łopatek, co jest niekorzyst
ne· ze względu na drgania łopatek. 
W danym przypadku trudności 
związane z aerosprężystością łopa
tek rozwiązano stosując tłumiki 
drgań na końcach łopatek. 

Przez optymalizację wymienio
nych trzech parametrów inżynierom 
W AD udało się zbudować sprężar
kę o dwukrotnie mniejszej długo
ści w porównaniu ze sprężarkami 
konwencjonalnymi o tym samym 
sprężu. 

Jeżeli chodzi o komorę spalania, 
to jej osiągi zwiększono przez dos
konalenie szczegółów konstrukcyj
nych poczynając od przekroju wlo-
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towego i koiicząc na przekroju wy
lotowym komory. Zastosowano przy 
tym nowy rodzaj wtryskiwaczy pa
liwa, które według oświadczenia 
inżynierów z W AD raczej wytwa
rzaJą mieszankę paliwowo-powie
trzną niż rozpylają paliwo. W osta
tecznym wyniku uzyskano przyspie
szenie i udoskonalenie procesu spa
lania, dzięki czemu objętość komo
ry spalania można było zmniejszyć 
czterokrotnie w porównaniu z bar
dzie.i konwencjonalnymi komorami. 

Zastosowanie w turbinie transpi
r:acyjnego chłodzenia łopatek umo
żliwiło ich pracę w temperaturach 
gazu przekraczających temperaturę 
topnienia stopu łopatkowego. Chło
dzenie transpiracyjne jest uważane 
za najskuteczniejsze spośród wszyst
kich rodzajów chłodzenia łopatek. 
Polega ono na tym, że powietrze 
chłodzące przechodzi przez porowa
tą powierzchnię łopatek, chłodząc 
ją i tworząc na niej warstewkę .izo
lacyjną. Próby chłodzonych w ten 
sposób łopa,tek przeprowadzono na 
silniku J65 przy temperaturze przed 
turbiną 1360 °C. Dzięki chłodzeniu 
transpiracyjnemu można stosować 
sześciokrotnie większe naprężenia w 
łopatkach niż w łopatkach bez chło
dzenia. Jak już wspomniano, drugą 
istotną cechą turbiny silnika T J-60 
jest kierownica z przesti3.wialnymi 
łopatkami. W silnikach konwencjo
nalnych, z turbiną ze stałymi łopat
kami kierowniczymi, zmniejszeniu 
wydatku paliwa, tj. zmniejszeniu 
temperatury p·rzed turbiną towarzy
szy spadek prędkości obrotowej, a 
tym samym spadek, sprężu (co po
woduje wzrost jednostkowego zuży
cia paliwa) i spadek wydatku po
wietrza. Dzięki przestawialnym ło
patkom kierownicy turbiny, których 
kąt ustawienia jest funkcją tempe
ratury przed turbiną, i w połącze
niu z dyszą wylotową, o zmiennym 
przekroju można utrzymywać stały 
spadek entalpii w turbinie i w przy
bliżeniu stałą prędkość obrotową w 
szerokim zakresie zmian tempera
tury przed turbiną. Uzyskuje się to 
w ten sposób, że przy niższych tem
peraturach przed turbiną następuje 
zmniejszenie przekroju kierowni
cy - przez zmianę kąta ustawienia 
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łopatek - a tym samym wzrost 
ciśnienia przed turbiną, w związku 
z czym spadek entalpii w turbinie 
nie ulega zmianie, J1.limo zmiany 
temperatury przed turbiną. Utrzy
mywanie stałej prędkości obrotowej 
w szerokim zakresie temperatury 
przed turbiną oznacza, że silnik 
może' pracować z dużą sprawnością 
w szerokim zakresie zmian ciągu, 
a więc w różnych warunkach lotu, 
zapewniając dużą ekonomię eksplo
atacji mimo wysokiej temperatury 
przed turbiną. Jest to szczególnie 
·ważne w przypadku. pasażerskich
samolotów naddżwiękowych, od któ
rych wymaga się dostatecznej eko
nomii w zakresie od prędkości pod
dźwiękowych do prędkości odpo
wiadających Ma = 3.

Zbudowany przez Wright Aero
nautical Division silnik jest kontro
wersyjny w stosunku do obecnie 
stosowanych silników i dzięki pio
nierskim rozwiązaniom oznacza po
ważny postęp w technice budowy 
lotniczych silników turbinowych. 

w.n:.

NAPĘD INDYWIDUALNY 
ASTRONAUTY 

Zagadnienie napędu indywidual
nego astronauty, przebywającego 
poza kabiną statku kosmicznego, 

było jednym z tematów porusza
nych na Kongresie Astronautycz
nym w Atenach we wrześńiu 1965 
roku. Amerykański specjalista astro
nautyki Monroe rozważa dwa ro
dzaje takich urządzeń napędowych: 

AM,U (Astronaut Maneuvring 
Unit) Jednostka Manewrowa 
Astronauty. 

RMU (Remote Maneuvring Unit) -
Jednostka Manewrowa Zdalna. 

AMU - Astronauta w kombine
zonie kosmicznym z Jednostką ,Ma
newrową stanowi właściwie samo
dzielny statek kosmiczny z całym 
zespołem do utrzymania życia, z 
układem dysz napędowych, urzą
dzeniem do stabilizacji położenia i 
d_o sterowania, urządzeniami do 
łączności, urządzeniami ostrzegaw
czymi itp. Urządzenia mieszczą się 
w pokaźnym tornistrze i w umie
szczonym na piersiach astronauty 
zespole sterującym. Urządzenie AMU 
ma zapewnić swobodne, pewne i 
bezpieczne przeprowadzanie nastę- . 
pujących operacji na orbicie Ziemi: 

1) manewry i przemieszczanie się
z jednego statku kosmicznego do 
drugiego lub do urządzenia badaw
czego; 

2) asystowanie przy spotkaniu z
satelitą lub urządzeniem badaw
czym; 

3) poruszanie i przytrzymywanie
różnych ładunków takich, jak po
jemniki, części konstrukcji, czy nie
zdolnych do pracy i poruszania się 
astronautów; 

4) inspekcja i obsługa laborato
riów i urządzeń badawczych; 

5) montaż układów satelitarnych
lub ich przeróbki i naprawy. 

Urządzenie RMU umożliwia zdal
ne kierowanie pojemnika bez zało
gi i będzie stosowane wtedy, gdy 
operowanie poza kabiną statku ko
smicznego będzie niebezpieczne dla 
człowieka nawet w kombinezonie 
lub gdy czas działania będzie prze
wyższał zdolności przebywania czło
wieka poza kabiną. W ten sposób 
działanie człowieka - w tym przy- • 
padku pośrednie, przez zdalne ste
rowanie - przedłuży się i sięgnie 
nawet do oddalonych czy niebez
piecznych m1eJsc. Zastosowania 
RMU są następujące: 
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1) kontrola delikatnych i czu
łych satelitów i konstrukcji, do któ
rych zbliżenie się człowieka ubra
nego w kombinezon krępujący ru
chy mogłoby uszkodzić wystające 
anteny czy przyrządy; 

2) obsługa i naprawa satelitów o
napędzie nuklearnym i inne prace 
w niebezpiecznych dla człowieka 
warunkach; 

3) zdalny ratunek personelu ludz
kiego i materiału z zagrożonych 
miejsc lub z uszkodzonego statku. 

Omawiane prace i czynności do
tyczą poruszania się w bliskości sa
telitów będących na orbicie Ziemi. 
N_ależ;y pamięt_a�, że satelita względ
n�e Jego częsci poruszają się z 
pierwszą prędkością kosmiczną 
(około 9,3 km/sek) po swym torze 
�okół. Ziem!. D�ała na nie przy
ciąganie ziemskie równoważone 
przez siłę odśrodkową wynikłą z 
ruchu po torze kołowym •czy elip
tyczi:ym._ Gdy wi_ęc AMU czy RMU 
będzie się przemieszczać w kierun
ku ruchu satelity, jego prędkość 
względem Ziemi wzrośnie - siła 
o?środ�ow� będzie większa od przy
c1ągama ziemskieg o i AMU lub 
RlV!U zamiast lecieć prosto do celu 
zwiększy promień swej orbity i 
przeleci nad celem. 

Lot do wyznaczonego celu nie 
jest więc _ zadaniem prostym i wy
ma�a . zł?zonego sterowania: przez
pociśnięcie odpowiedniego guzika 
astronauta uruchamia na krótki 
P:zeciąg czasu dysze napędowe w 
kierunku celu. Jednocześnie uru
chamia się automatyczna stabiliza
cja, powodując stałe ustawienie cia
ła astronauty względem celu. Jak 
wyżej podano, tor lotu w kierunku 
ruchu satelity odchyli się ku gó
rz� - powyżej celu. Konieczna jest 
więc korekta to:ru przez krótkie 
dz_iałaz:iie dy�z napędowych w odpo
w1edi:-1m kierunku; wówczas po
prawi�ny _ .,:or będzie przebiegał
wzdłuz lmu kropkowanej (rys. 1).

Można też zastosować tor zygzako
waty. 

Do napędu AMU służy aż 12 dysz 
?drzutowych. środkiem napędowym 
Jest woda utleniona. Ciąg pojedyn
czej dyszy wynosi 1 kG. Zasadę 
działania całego 1:1kładu widać z 
rysunku 2. 

Tornister AMU jest duży i wła
ściwie przypomina wprost „i.zafę" 
na plecach. Mieszczą się w nim na
stępujące zespoły: 

a) układ na,pędowy (12 dysz na
pędowych) służący do ustalenia po
łożenia i przemieszczeń. Działanie 
dysz może być krótkie, przerywane, 
dla zmian ustawienia i dłuższe dla 
przemieszczeń w określonych kie
runkach; 

b) układ żyroskopów, które rea
gują na niepożądaną zmianę poło
żenia, uruchamiając potrzebne dy
sze. Stabilizacja ta może być auto
matyczna lub ręczna; 

c) urządzenia do dostarczania po
wieirza do chłodzenia ciała, do 
kontroli skażenia powietrza we wnę
trzu kombinezonu i nasilenia szko
dliwego promieniowania w najbliż-· 
szej okolicy. Zapachy i zanieczysz
czenia są pochłaniane przez filtry 
i pochłaniacze, zaś zbędne ciepło 
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wypromieniowywane. Układ zapew
nia warunki do życia na dwie go
dziny przebywania poza statkiem; 

d) nadajniki i odbiorniki radio
we do podawania pokładnego czasu 
i, porozumiewania się 'przez dwu
stronną fonię oraz urządzenia te1e
metryczne do podawania danych 
biomedycznych astronauty. (Ozna
cza to, że wędrujący astronauta 
jest pod kontrolą medyczną kolegi 
w kabinie statku); 

e) źródło energii elektrycznej -
składające się w omawianym pro
jekcie z baterii srebro-cynkOWYCh -
do napędu wszystkich urządzeń 
wewnętrznych; 

f) wskaźniki wszystkich układów
oraz sygnały alarmowe na wypadek 
nieprawidłowości ich działania. 

Uzupełnieniem mieszczących się 
na plecach urządzeń jest skrzynka 
sterowania przypięta do kamizelki. 
Ma ona przełącznik na działanie 
automatyczne lub ręczne i pokrętło 
do wykonywania pochylenia „nos do 
góry" lub „nos w dół" i do stero
wania odchylenia na boki. Osobna 
dźwigienka steruje obrotem wokół 
osi podłużnej. Wreszcie dodatkowa 
dźwigienka steruje przemieszcze
niami w różnych kierunkach. Pręd
kość obrotu astronauty wokół jego 
trzech osi wynosi 15° na sekundę, • 
prędkość poruszania się zależy od 
ciężaru astronauty. 

Duży wpływ na konstrukcję AMU 
ma wielkość satelity laboratoryjne
go. W: przypadku niewielkego sate
lity szczupłość miejsca nie pożwala 
na zebranie wszystkich zespołów w 
tornistrze AMU, pozostają one „po: 
wciskane" w różnych wolnych miej
scach statku. Astronauta pozostaje 
połączony przewodem ze statkiem. 
Część urządzeń nie stanowi wów
czas osobnych zespołów. 

W większym satelicie całkowite 
wyposażenie tornistra stanowią oso
bne zespoły i mieszczą się one cał
kowicie w pojemniku noszonym 
przez astronautę w czasie porusza
nia się poza statkiem kosmicznym. 

Zadanie i ·zastosowanie tornistrll 
powinno być przystosowane do ogól
nego programu bądawczego ·sateli
ty. Zasilanie powinno przewidywać 
wielokrotne zastosowanie w czasie 
trwania danej akcji. należy wiec 
nrzewidzieć wymienianie zbiorni
ków lub ich ponowne ładowanie z 
zapasów zawartych w kabinie. 

Urządzenie RMU jest nieco od
mienne od AMU - nie potrzeba tu 
zespołów do utrzymania życia ludz
kiego. RMU ma natomiast dodlltko
wo nadajnik telewizvjny, radar i 
radioodbiornik do odbierania roz
kazów przesyłanych z kabiny stat
ku kosmicznego. Onrócz tego RMU 
może mieć czujniki mierzące nate
żenie promieniowania. Dla dokład
niejszego sterowania RMU ma aż 
16. dvsz napedowych. W samym po
jemniku mieści się blok stabiliza
cyjny, kamera TV; radio, radar i
zbiornik ze środkiem napedowym.
W statku kosmicznym znajduje się:
skrzynka z· dźwigif'>nka'mi i pokrę
tłami do sterowania. radio, ekran
telewizyjny, odbiornik zapisujacy
nadsyłane dane, antena nadajnika
i wreszcie skrzynka z .bateriami za-
silającymi. Z. Br ..
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KR�NIKĄ 
• Zarząd Główny APRL na jesieni na 
plenarnym posiedzeniu podjął uchwalę 
w sprawie nowych składów komisji 
specjalnościowych. Przewodniczącym Ko
misji Samolotowej został dyr. J. Zwie
rzyński, Kom. Szybowcowej - mgr inż. 
J. Bojanowski, Kom. Spadochronowej -
ppłk J. Swiątek. 

• Podczas tejże sesji APRL - omó
wiono działalność Aeroklubu w sezonie 
1965 r. w zakresie: organizacji, gospo
darki lotniskowej i inwestycyjnej. Pod
dano analizie realizację uchwał VII Kra
jowego Zjazdu Aeroklubu PRL. Stwier
dzono, że: rozszerzone zostały formy 
propagandy i popularyzacji lotnictwa 
(głównie dzięki imprezom fotofilmo
wym), ujednolicono i uproszczono pla
nowanie budżetowe, wypracowano wła
ściwą organizację szkolenia samolotowe
go w LWP II stopnia oraz spor:1dycznie 
włączano aerokluby do ćwiczeń organi
zowanych przez wojewódzkie s2.taby 
OTK.

Krakowskie 
LZN Krosno 
ność. 

Biuro 
podjęły 

KonsttuJ{cyjne i 
wspólną działał-

Zarząd Główny podjął uchwalę w spra
wie organizacji terenowych oc'.dziułów 
Lotniczego Zespołu Usług Go�;porlarczych 
w Gdańsku, Olsztynie i \Vroc!awiu. De
cyzja ta usprawni • działalność L ZUG 
oraz zwiększy jego· operatywność. 

Działalność APRL w okresie trzech 
kwartałów przedstawia się ·.,v liczbach 
następu_iąco: piloci samolotowi wyla1<11i 
ok. 21 OOO godzin, szybownicy -� 34 OOO 
godzin, a spadochroniarze wykonali 8000 
skoków z samolotów. :•'iloci szybowcowi 
zdobyli ogółem 111 odzn:1k ffehrr.ych, 
32 złote i 7 diamentowych; poza tym. 
zdobyto 15 diamentów za przeloty �00 
km, 35 za przeloty docelowe 300 km 

i 22 diamenty wysokościowe. 

e Nagrody MON za twórce:'.l�ć o tE'ma
tyce lotniczej otrzymali w !965 r. m: in.: 
T. Kulisiewicz (I �topnia - za dzieła 
plastyczne), J. Meissner (TJ stopni:, 
za • powieści lotnicze), .T. Wole n i J, So
bociński (III stopnia -- za film o �pa
dochroniarstwie). 

• Już 15 tysięcy samolotów rocznie lą
du.ie i startuje na Okęciu. Tyn, pilniej
sza jest budowa Międzynarodowego 
Dworca Lotniczego, Ta jednak -id7ie śla
mazarnie i ma być ukoitr;zona dopiero 
w 1967 r. Na terenie widać zarysy ilali 
E'łównej i przybudówek o powierzchni 
15 tys. m'. Wylania się też now0cz,�.,na. 
konstrukcja dachowa ,:e ŚV\ ietlikHmi. 

• Rozegrane na· jesieni w Lodz-i Mię
dzynarodowe Zawody w ·Akrobacji 
Państw Socjalistycznych wyłoniły. mis
trza z ZSRR i wicemistrza z· Węgier. 
St. Kasperek uplasował się na trzecim 
miejscu. Wyniki drużynowe: ZSRR. 
CSRS, Polska. Nie po raz pierwszy bić 
trzeba na alarm w sprawie sprzętu dla 
akrobatów. 

• W Lisich Kąt:-ch odbyły się w końcu 
ub. sezonu X Samolotowe Mistrzostwa 
Polski. W zawodach tych piękne i - za
służone zwycięstwo odniosła załoga z 
Aeroklubu Katowickiego (Gawlik - Bry
zE'alski). Drugą lokatę uzyskali zawod
nicy z Częstochowy, zaś dopiero piątą 
i szóstą warszawiacy . 

• Spadochronowe Mistrzostwa Polski 
1965 r. przyniosły z,vycięstwo E. Ligoc
kiemu z Aeroklubu Wrocławskiego. Wi
cemistrza wyłoniła Częstochowa. Ho
nor Warszawy podtrzymała M. Puchar 
(1 miejsce). 

• Szybowcowy �lstrz świa1ta w klasie 
otwartej, Jan Wróblewski został zapro
szony przez aeroklub USA (NAA) do 
wzięcia udziału w tzw. malej olimpia
dzie lotniczej. W imprezie tej, obok c ·zo
lowych sportowców USA, biorą udział 
mistrzowie świata w szybownictwie, spa
dochroniarstwie i sporcie samolotowym. 

• Wieża spadochronowa znajdująca s.iEl 
na Stadionie Olimpijskim we Wrocław1�1 
służy obecnie do masowej rozrywki: 
Sl,ok dorosłych kosztuje 3 zł, młodz1ez 
płaci 2 zł. Wieża jes_t udostępn;ona dla 
przeprowadzania zajęc z wychowania fi
zycznego. Oto przykład inicjatywy god
ny naśladowania. 

C) W Belsku k.Warszawy otwarto Cen
tralne Obserwatorium Geofizyczne PAN, 
J<tóre jest największym i najlepiej wy
posażonym. obserwatorium geofizy.cznym
w Polsce. Kierownikiem tej placówld
jest dr J. Słomka. 

Obserwatorium w Belsku ma szereg 
działów i laborato.-iów, m. in. magne-

tyzmu ziemskiego, jonosfery,_ promienio
wania kosmicznego, fizyki chmur, pro
mieniowania słońca, bilansu cieplnego. 
Badania prowadzone tam będą miały 
charakter kompleksowy, a wyniki nie
których z nich, jak np. badania sejsmo
logiczne i w zakresie fizyki chmur ma
ją duże znaczenie dla życia gospodar
czego kraju. 

• Podjęto decyzję, że polskie rakiety 
meteorologiczne „Meteor" będą wystrze
lone co kwartał. Uzyskane dane (przede 
wszystldm dzięki rozrzuconym dipolom -
w zakresie prędkości i siły wiatru) będą 
przekazywane do centrali Swiatowej 
Organizacji Meteorologicznej. 
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& Najstarsza, i bardzo za'Służona dla 
rozwoju lotnictwa Międzynarodowa Fe
deracja Lotnicza - FAI•- obchodzi ju
bileusz 60-lecia. FAl zrzesza obecnie 
46 aeroklubów narodowych i OSTIV jako 
członków rzeczyw.istych oraz 19 dalszych 
klubów jako czlonl,ów stowarzyszonych. 
Lotnictwo sportowe liczy obecnie na 
świecie około 120 tysięcy samolotów, 
12 tys. szybowców; oraż ponad 60 tys. 
spadochronów. Jak przypomina „Il,arus" 
na łamach „Skrzydlatej Polski", FAI 
przyznało Medal Bleriota St. Skarżyń
skien;iu (w 1933 r.), Medal Lilienthala 
T. Gorze (w 1938 r.) i Peli Majewsldej 
(w 1960 r,) Dyplomy im. Tissandiera -
23 działaczom uolskiego lotnictwa oraz 
dwóm - Dyplo.iny Montgolfiera. 

o W Monachium odbyła się 58. Konfe
rencja FAI z udziałem 200 delegatów 
z 35 krajów. ze spraw nas interesują
cych należy wymienić projekt włączenia 
sportów lotniczych do Igrzysl, Olimp1j
skich. Sprawa ta ma być uregulowana 
do 1970 r. W skład 8-osobowego komi
tetu wykonawczego FAI wszedł przed
stawiciel Polski i Jugosławii. 

A Największą sportową imprezą lotni
czą naszego kontynentu w ub. roku 
by! V Europejski Lot FAI. Wzięło w 
nim udział 307 zawodników na 114 samo
lotach. Tnisa lotu przebiegała z Jugo
sławii (Split), przez Bułgarię, Rumunię, 
Węgry i Austrię do NRF (Monachium). 
Zwyciężyła załoga austriacka (na samo
locie „Meta-Sokol") przed NRF (na 
,."Roelkow - 208") i Jugosławią (na „Zlin
-326"). 

• t!III Przytoczymy za mgrem .T. Osińskim 
członkiem naszej delegacji do Montrea
lu kiika dany.eh z ostatniego ogólnego 
zgromadzenia ICAO. Statystyka obejmu
je trzylecie 1962-1964. Miedzynarodowe 
przewozy wzrosty w tym okresie o 550/o, 
transatlantyckie o 60'/o. Przewozy Japo
nii wykazują wzrost 1420/o, NRF - 850/o. 
�rednia prędkość przelotowa wzrosła do 
445 km/godz. 720/o taboru lotniczego świa
ta stanowiły odrzutowce. Srednia zdol
ność przewozowa .samolotu wynosiła 
10,5 tony, jej wykorzystanie 51'/o. 
Przeciętny ko$zt tonokilometra ofero
wanego (w porównaniu z poprzednim 
okresem) zmniejszył się z 21,4 do 18,6 
centa. Transport lotniczy przyniósł kra
jom członkowskim ICAO w 1964 r. 600 mln
dol. zysku (w 1961 r. odpisano 118 mln
dol. strat). Liczba katastrof powodują
cych śmierć pasażerów zmniejszyła się 
z 25 do 21. a wskaźnik ofiar na 100 mln
pasażerokilometrów. spad! z 0,69 na 0,38. 

• ICAO (Międzynęrodowa Organizac .1a 
Lotnictwa Cywiln·ego: OACI w 
brzmieniu francuskim) liczy obecnie 
110 członków. Ostatnio. do stowarżysze
nia wstąpiła Rumunia_. 

o Senat USA przytłaczającą większo
�cią głosów zaaprobował projekt ustawy 
przewidujący wyasygnowanie 5,2 mld 
dol,rów na realizację różnych progra
mów badania Kosmosu. ,v sumę tę
wchodzą środki przeznaczone na przygo
towanie i przeprowadzenie operacji, ma-

jącej na celu 
na ' Księżycu, 
zrealizować do 

wylądowanie 
którą USA 
1970 roku. 

człowieka 
zamierzają 

• w listopadzie każdego roku prze
chodzi nad powierzchnią Ziemi, na wy
sokości od 80 do 240 km, lawina meteo
rytów zwana „Leonid". Zderzenie nawet 
najmniejszego meteorytu ze statkiem 
kosmicznym stanowi poważne niebezpie
czeństwo w nawigacji kosmicznej. Stany 
Zjednoczone opracowały więc program 
pod nazwą „Luster NASA", w ramach 
którego wystrzelone zostaną aparaty 
kosmiczne przystosowane do łowienia 
meteorytów i lądowania z nimi na Zie
mi. Wystrzelony zostanie kulisty aparat 
o ciężarze 90 kG na wysokość 240 km. 
Na wysokości ok. 80 km wysuną się 
z aparatu trzy dźwignie, chwytające me
teoryty. 

Takie zadanie ma umieszczony już na 
orbicie na wysokości 530 km satelita 
USA „Pegaz - 3". Aparat rozpostarł 29-
•metrowe skrzydła, które bedą bombar
dować meteoryty. Po upływie roku 
skrzydła dostarczy na ziemię załoga 
statku kosmicznego. 

& Szef amerykańskich programów kos
monautycznych „Gemini" i „Apollo", 
dr G. E. Mueller, oświadczy! na zebra
niu w nowojorsJdm klubie kosmicznym, 
że w lotach kosmicznych z załogą ludz
ką St. Zjednoczone nadal pozostają w 
tyle za Związkiem Radzieckim. Po suk
cesie „Gemini 4" Stany Zjednoczone 
znalazły się jednak w sytuacji, umożli
wiającej przyspieszenie wykonania za
łożonego programu. 

l!I Centralna Agencja Astronautyczna 
USA (NASA), przeprowadza nabór 10 
do 20 naukowych pracowników, którzy 
po odpowiednim wyszkoleniu wejdą w 
skład załóg statków kosmicznych. Obok 
odpowiedniej kondycji fizycznej i psy
chicznej, kandydatom st,.,wia SiEl nastę
pujące warunki: wiek r' ~ ><; lat, wzrost 
nie wyższy niż 183 cm, r"-:-ciadanie stop
nia magistra biologii, medycyny lub 
nauk technicznych oraz doświadczenie 
w pracy zawodowej. 

• ,,Titan 3C" jest to - wg prasy ame
rylrnńsldei najpotężniejsza rakieta, 
jaka kiedykolwiek wystartowała z Zie
mi. Siła c;ągu, jej silników wynosi 
1200 ton. W momencie startu ważyła 
700 ton. Umieściła na orbicie ładunek 
15· ton. ,,Titan 3C" zwróci! na siebie 
uwagę zarówno ze względu na swe wa
lory techniczne, jak i na przeznaczenie. 

Jest on jak wiadomo kombinacją ra
kiet na paliwo stale i płynne, przy czym 
dwie boczne rakiety wynoszą rakietę 
rdzeniową na wysokość 39 km. Po raz 
pierwszy udało się przeprowadzić na 
takiej wysokości start wielkiego silnika 
rakietowego. Przedsięwzięcie kosztowa
ło 800 mln dolarów. Lotn;ctwo USA za
mierza wykorzystać tę rakietę głównie 
do wystrzelenia na orbitę laboratorium 
z załogą ludzka, w którym Judzie mo
gliby przebywać przez dłuższy czas pro
wa<1zac doświadczenia. Za �-3 lata 
dwóch ludzi będzie mogło pracować w 
takim orbitującym laboratorium przez 
30 dni. 



POMOCE KONSTRUKTORSKIE „TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ" 

Rodzaje profili, 

Przekrój skrzydła, dający obraz ciała opływanego przez 
strumień powietrza jest n,·zywany profilem aerodynamicz
nym. Strumień opływający profil wywołuje wol<ól niego 
pole �iśnień (rys. 1). Różnica między polem ciśnień powsta
jącym na górnej i dolnej stronie profilu daje w wyniku 
silę wypadkową, nazywaną silą aerodynamiczną. 

RODZAJE SPOTYKANYCH PROFILI AERODYNAMICZNYCH 

Profile symetryczne pokazano na rys. 2 a i b: 

rys. 2 a - profile, w których maksymalna grubość jest po-

l. Pola c1smen wywołane przez prze!)ływający strumień 
powietrza na profilu aerodynamicznym 

łożona w odległości ok. 25-300/o cięciwy od krawędzi natar
cia (są to tzw. profile normalne), 

rys. 2 b - profile, w których maksymalna grubość jest poło
żona w odległości ok. 45-550/o cięciwy od krawędzi natarcia 
(są to tzw. profile laminarne). 

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

rys. 2c - profile dwuwypukłe, 

rys. 2d - profile płaskowypukłe, 

rys. 2e - profile wklęsłowypukłe, 

rys. 2f - profile z podgiętą krawędzią spływu (mogą wystę
pować jc:ko dwuwypukłe, płaskowypukłe, i wklęsłowypukłe). 

PARAMETRY GEOMETRYCZNE PROFILU 

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

l. Cięciwa profilu I - określa ona jego długość. Istnieje 
kilka definicji cięciwy: 

a) c i ę c i  w a jest odcinkiem o długości l, łączącym dwa 
najbardziej odległe od siebie punkty profilu, nazywane kra
wędzią natarcia i krawędzią spływu (jest to definicja naj
częściej spotykana); 

Określenie to jest słuszne w przypadku profili symetrycz
nych i dwuwypukłych; 

systematyka oznaczenia 

oprac. E. Lew.alska 

b) c i ę c i  w a jest promieniem łuku, zatoczonego z końco
wego punktu profilu i stycznego do jego noslrn. Ta defini
cja również określa cięciwę profili symetrycznych i dwuwy
pukłych; określenie podane w punktach a i b odnosi się do 
tzw. cięciwy wewnętrznej (rys. 2 a, b, c); 

a) Profile symetryczne

re: __ �� 
b} 

Profile niesymetryczne 

-------------

� 

� 

2. Rodzaje spotykanych profili aerodynamicznych 

3. Podstawowe parametry geometryczne profilu aerodyna
micznego 

c} c i ę c i  w a jest odcinkiem prostej, przechodzącej przez 
koniec profilu i stycznej cło jego dolnego obrysu, ograni
czonej z jednej strony punktem końcowym profilu, a z dru
giej strony punktem przecięcia z prostą, prostopadłą do cię
ciwy i styczną do noska !)rofilu; definicja ta jest słuszna 
dla profili płaskowypukłych i wlclęsłowypuklych; 



d) clę c I w a jest odcinkiem łączącym przedni l koń
cowy punkt linii środkowej. W danym przypadku rzut 
krańcowy punktów profilu na kierunek cięciwy jest od
cinkiem dłuższym niż przyjęta długość cięciwy; określenie 
podane w punkcie c o dnosi się do tzw. cięciwy zewnętrz
nej (rys. 2 d). 

- c)

b) 

c) 

d) 

4. Sposoby określenia linii środkowej (lub szkieletowej) pro
filu ae.rodynamicznego 

P, 

Lima zerowej sity 
,1 nośney 

Kierunek strumienia• 

5. Parametry aerodynamiczne charakteryzujące profil aero
dynamiczny 

2. Kształt linii środkowej - określa on wysklepienie pro
filu. Podobnie jak w przypadku cięciwy istnieje kilim de
finicji określających kształt linii środkowej lub linii szkie
letowej (wg innej nomenldatury). Wszystkie określenia li
nii środkowej są polrnzane na rys. 4. Linia środkowa, po
dobnie jak cięciwa, łączy początkowy i ko11cowy punltt 
profilu: 

a) 1 i n i a ś r o d k o w a jest miejscem geometrycznym 
środków odcinków prostopadłych do cięciwy profilu (czyli 
linia środkowa dzieli na polowy odcinki określające gru
bość profilu (rys. 4 a); 

t:ena zł 12 -

b) prosta prostopadła w dowolnym punkcie 1 i n i i ś r  Od
k o w e  j dzieli na połowę odcinek zawarty między punk
tami przecięcia z górnym dolnym obrysem profilu 
(rys. 4 b); 

c) l i n i a ś r o d k o w a jest miejscem geometrycznym 
środków odcinków wykreślanych w ten sposób, żeby kąty 
jakie tworzą poszczególne odcinki z górnym i dolnym obry
sem profilu były sobie równe (rys. 4 c); 

d) I i n i a ś r  o d  k o  w a jest miejscem geometrycznym 
środków kół wpisanych w obrys profilu (rys. 4 d). 

3. Strzałka linii środkowej: (inne nazwy: wklęsłość pro
filu, sklepienie lub krzywizna profilu). 

Jest to maksymalna odległość linii środkowej profilu od 
jego cięciwy. Wielkość tę zazwyczaj podaje się w procen
tach cięciwy. 

4. Odległość strzałki od punktu początkowego profilu x r· 
Wielkość tę równiez podaje się zazwyczaj w proc<cntach 
cięciwy (rys. 4a). 

5. Grubość profilu g 

Mi;,rą grubości profilu jest dlu.e-ość odcinka prostopadłego 
do cięciwy, zawartego miedzy górnym i dolnym obrysem. 
Mak�ymalna grubość urofilu jest oznaczona symbolem g, 
przy czym zwykle podaje się tzw. grubość względną pro
filu, tj. w procentach lub częściach cięciwy. 

6. Położenie maksymalnej grubości x
g 

.Te�t to odleełość mierzona wzdłuż cięciwy od punktu po
C7'¼'kowego profilu i zwykle podawana w procentach cię
chvy. 

7. Kąt krawędzi spływu •s 

.TPst to kąt. jaki tworzą styczne d0 obrysu profilu w jego 
punkcie końcowym (rys. 2 a). 

CHARAKTERYSTYCZNE WSPOŁCZYNNIKI AERODYNA-
MICZNE PROFILU 

1. Siła aerodynamiczna R: 

.Test to sila wypadkow?, określona na podstaw'e różnlcy 
ciśnień powstających na górnym i dolnym obrysie profilu. 

Siłę aerodynamiczną można rozłożyć na: 

a) !>ile skierowan,i 7godnie z kier,mki 0m pr7.eo!�,waiacee:o 
1�tr11rni~nia ni�zahnrzon°f'n\c ta składowa siły aerodyna
micznej nazywa się oporem Px, 

b) �n"' skierowana nro�tnuadle do kierunku przepływają
cego strumienia niezaburzonego, tzw. siłę nośną P z· 

2. Moment siły aerodynamicznej M: 

Jest to moment. jaki wywiera �\!,i aProdynamiczna wz!!le
dem dowolnego punktu na profilu (no. wzelędem punktu 
początkowee:c lub w7,gledPm urnownel!o punktu leżacego na 
250/o cięciwy - punkt odniesienia często podawany). 

Wielkości sił i momentu oraz ich dodatnie zwroty są po
dane na rys. 5. 

Zamiast s:ił użvwa sie naicześciei pojecia współczynnikńw 
aerodvnamiczn:vch. bezwymiarowych i określa się je jako 
następujące stosunki: 

Px 

Cx=- -- --
_!_ (JV

2
• S 

Pm 

Cm=-----
..!.. (lv'·S•t 
2 

Do charakterystyczneeo dla profilu P"4r'1metru aerodvna
micznego zalicza się jeszcze tzw. ,.śr o d  e k " er o d  v n a
m i c z  n y". Jest to stałv ounkt (nie zmi<>nlającv swee:o 
Polożen ia wzgledem ciP.ciwv\ profilu charaktervzufacy si<> 
tvm. że l"Y'Oment ndniesionv wzstlPdP.m tego puriktu iest 
nn1wiP. s:t„ły w calvm zakresie użvtkowych k;,tńw nat,ir
ci� .• Punkt ten 2nainuie sie w pobliżu 25'/o cieciwy_ Do
kł,irlnie można określić ie"n nolożenie pr7ez pod,inie odle
głości od 25'/, cieciwy wzdłuż niej i wzdłuż prostej pro
stopadłej do cięciwy. 

Do clrnrakterystycznych dla profilu parametrów zalicza 
się jeszcze tzw. ,.l i n i ę  z e r ow e j n o ś n o ś c i". 

Jest to linia, której odchylenie od kierunku strumienia 
jest miarą kąta natarcia a, określającego położenie profilu 
względem przepływającego strumienia. 
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