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Rodzaje profiléw, systematyka, oznaczenia

Sposoby przeksztatcania profilow

Grupy profilow powstaja zwykle przez
odpowiednie przeksztalcanie profilu wyj-
Sciowego. Przeksztalcenie profilu polega
na odpowiedniej zmianie jednego lub
kilku parametréow geometrycznych pro-
filu wyjscioweg», tzn.:

1) nie zmieniaj3c linii Srodkowej, moz-
na zmieni¢ w jednakowym stosunku
wszystkie rzedne dolnego i gornego obry-
su profilu — zmienia sie maksymalna
grubosé profilu;

2) nie zmieniajac rzednych (ani dol-
nego, ani goéornego) obrysu profilu, moz-
na zmieni¢ w jednakowym stosunku
wszystkie rzedne linii Srodkowej —
zmienia sie strzalka profilu;

3) mozna przeksztaici¢ profil przez
zmiane rzednych obrysu (#zmiane grubo-

Dokornczenie
sct maksymalnej) oraz rzednych linii
srodkowej (zmiane strzalki profilu);

(W wymienionych trzech rodzajach
przeksztalcania profilow nie ulega zmia-
nie polozenie maksymalnej grubosci i
strzatki profilu).

4) pozostawiajgc inne parametry sta-
te, mozna zmienié polozenie maksymal-
nej grubosci profilu;

5) zmiane potozenia strzalki profilu.
(Profile powstale za pomoca przeksztal-
cenia opisanego w punkcie 4 i 5 tworza
serie danej rodziny profilow).

Systematyka profilow

W roznych lahoratoriach (w roéznych
krajach) w ciggu wielu lat opracowywa-
no szereg profilow aerodynamicznych,
hadajac jednoczesnie ich charakterysty-

oprac. E. Lewalska
ki aerodynamiczne. W celu uporzgdko.
wania bogatego materialu doswiadczal-
nego, poswiecono wiele pracy usyste-
matyzowaniu zbadanych profilow. W za-
leznosci od laboratoriow, w ktorych
opracowywano dane profile powstaty
grupy, np.:

1) profile NACA (amerykanskie),

2) profile CAGI (radzieckie),

3) profile gottingenowskie (niemieckie),
4) profile angielskie,

5) profile polskie.

Wymienione grupy dzielg sie na ro-
dziny profilow. Rodzing nazywamy pro-
file utworzone z jednego wyisciowegn
profilu przez odpowiednie przeksztat-
cenie geometryczne (gléwnie przez zmia-
ne polozenia maksymalnej grubosci lub
strzatki). Dla latwiejszego postugiwania
sie materialem doswiadczalnym podzie-
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Tendencje rozwojowe rakietowych napedéw termicznych

Czesc II

SILNIKI TERMICZNE INNYCH RODZAJOW

Bliskie praktyeenej realizacji i zastosowaniu wy-
dajg sie rakietowe silniki elektrotermiczne *). Silniki
te w poréwnaniu do silnikéw jonowych czy plazmo-
wych sg prostsze konstrukcyjnie i wzglednie ltatwe
do wykonania.

W silnikach elektrotermicznych zachodzi przemia-
na energii elektrycznej w gléwnej mierze na cieptlo.
Role zrédla ciepta moze speilniaé tuk elektryczny,
nagrzewnica oporowa lub indukcyjna. Doprowadzana
do luku energia elektryczna ulega przemianie glow-
nie w ciepto, a w minimalnym stopniu na energie
promieniowania elektromagnetycznego, drgan akus-
tycznych i na energie chemiczng. Z trzech wymienio-~
nych sposobéw nagrzewania czynnika najbardziej
obiecujgce wydaje sie zastosowanie tuku elektrycz-
nego, praktycznie wykorzystywanego w szeregu urzg-
dzen technicznych.

Schemat konstrukcyjny silnika rakietowego, w kto-
rym czynnik nagrzewany jest w luku elektrycznym,
przedstawia rys. 5. Konstrukcja przypomina Kklasycz-
ny silnik rakietowy. Komora nagrzewnicza silnika
utworzona jest z odpowiednio uksztaltowanych elek-
trod — katody i anody. Czynniki rokoczy, np. woddr
doprowadzany do komory w stanie cieklym, odparo-
wuje, a nastgpnie podgrzany w luku do wysokiej
temperatury wyplywa na zewngtrz przez dysze wy-
lotowa.

Prowadzone obecnie prace naukowo-badawcze w
dziedzinie napedu elektrotermicznego sg wielokierun-
kowe i dotyczg procesé6w zwigzanvch z dysocjacjg
i jonizacjg gazbéw, réwnomiernym rozkiladem energii
gazu oraz z mechanizmem wymiany i strat cieptaitp.
Waznym zadaniem jest dokladne poznanie przebiegu
rekombinacji zjonizowanych czgstek gazu w dyszy
wylotowej. Obecnie jest tylko ogélne rozeznanie, ze
wiekszej intensywno$ci procesé6w rekombinacyjnych
sprzyjajg wydluzone dysze wylotowe i wyzsze ci$nie-
nia robocze gazu.

Mozna przypuszczaé, ze silniki elektrotermiczne
jako jedne z pierwszych nowych napedéw rakieto-
wych znajdg wkroétce praktyczne zastosowanie. Rysu-
nek 6 przedstawia ogélny widok ekspérymentalnego
zespolu napedowego z silnikiem elektrotermicznym
o mocy 1 kW i ciezarze catkowitym 5,45 kG. Przed-
stawiony silnik wykonano w celu przeprowadzenia

*) M. Ry2winski, J. Barzykowskl: Rakietowe silniki elek-
tryczne. ,,Technika Lotnicza”, zesz. 1—2/84.

podstawowych badan napedu elektrotermicznego w
przestrzeni kosmicznej. Zalozeniem proéby bylo wy-
niesienie silnika ustawionego na kapsule , SERT-2”
na tor balistyczny o wysoko$ci 6600 km za pomocy

rakiety ,,Scout”. Silnik mial by¢é badany w prze-
3. Silnik elektrotermiczny 2z elektrodami wspotosiowymi:
* — katoda wolframowa, 2 — komora silnika, 3 — korpus
ustalajgcy katode, 4 — przewdd elektryezny, § — ositona
komory — anoda, 6 — przewdd doprowadzajgcy czynnik
roboczy, 7 — dysza wylotowa z wolframu — anoda

6. Rakietowy zespol napedowy z silnikiem elektrotermicz-
nym firmy Plasmadyne:

1 — silnik elektrotermiczny w obudowie, 2 — urzgdzenie
zasilania i regulacji, 3 — rama mocujgca, 4 — zawoér elek-
tromagnetyczny, 5 — dajnik ciSnienia gazu, 6 — zbiornik
gazu (czynnika roboczego), 7 -- koncowka napeiniania
zbiornika, 8 — zawoér bezpieczenstwa, 9 — wymiennik cie-
pla, 10 — zawér selekcyjny wymiennika ciepta, 11 — uktad
rozruchowy, 12 — ostona przed promieniowaniem cieplnym



Dane techniczne niektérych silnikéw elektrotermicznych

Tablica 2

. Impuls v A
ilnika Czynnik Moc Ciag Whadcltug Sprawnos¢ Stan prac Zlecenio-
Lrulsamasta Typ siini o/ w 1963 r. dawca
roboczy (kW] [G] [kGsek/kG] [°/s]
Avco Corp. lukowy amoniak, badania
wodor 3 112—225 7501500 3540 i projekto-
wanie | NASA
| oporowy wodor 2—3 45 750--800 - 70 _— =
rElectro—Optical badania USAF
System | tukowy wodor >100 = > 1000 =
Ee_nera_li‘lectric tukowy wodér 30 250 1050 43 badania
i projekto-
wanie NASA
S OpOTOWY wodor i B - projekto-
‘ e <1 0,45—45 300--600 i —_—
NASA ‘ oporowy wodér [~ 3215 45225 900 60 projekto-
wanie NASA
Space Dynamics ‘ badania la-
| Corp. | tukowy wodor 30 112—225 2000--2500 | 40--70 | boratoryjne —_——

strzeni w czasie 24 min w warunkach proézni 107" do

102 Tr. Eksperyment przeprowadzono i oceniono
jako udany.

Znacznie prostszy konstrukcyjnie w poréwnaniu do
napedéw reaktorowych bedzie termiczny silnik jgdro-
wy, zasilany cieptem wydzielanym w procesach roz-
padu izotopéw promieniotwoérczych. Rozpad promie-
niotwoérczych izotopow wyzwala energie jadrowg
w ogbélnym przypadku w postaci promieniowania a,
f i y. Niektore izotopy sg zrédiem jedynie promieni
o lub f, ktorych energia ulega przeksztalceniu glow-
nie w cieplo. W innych materiatach izotopowych
wieksza cze§é energii wywigzuje sie w postaci prze-
nikliwego promieniowania y, nie tylko groznego dla
zycia, ale niszczacego rowniez materialy konstrukcyj-
ne, a szczegbdlnie urzgdzenia elektroniczne. Wymaga
to stosowania odpowiednich oston pochtaniajgcych
promienie 7.

Przez odpowiedni dobo6r materiatu izotopowego umie-
szczonego w specjalnym zasobniku — nagrzewnicy
mozliwe jest niemal catkowite wykorzystanie energii
promieniowania jonizujacego do nagrzewania czynni-
ka roboczego, np. wodoru. W tym celu mogg stuzyé
takie izotopy jak: cer (Ce), polon (Po), tal (Tl), tul
(Tm) i inne. Niektoére z tych izotopéw sg produktami
rozszczepienia uranu (np. cer) otrzymywanymi na
drodze przerébki wykorzystanego w reaktorach pali-
wa jgdrowego, inne — jak tal i polon — moga byé¢
wytwarzane w specjalnych reaktorach jgdrowych.
Obecnie produkcja tych izotopéw na szerszg skale
bytaby kosztowna.

Wtiasciwosei izotopdéw promieniotwoérczych wyma-
gajg specjalnych warunkoéw ich przechowywania.
Przy wiekszych ilo$ciach materialu izotopowego ko-
nieczny jest uklad chlodzacy zasobnik i ekranujacy
otoczenie przed szkodliwym wplywem promieniowa-
nia. Uwzgledniajgc to, ciezar zespolu napedowego za-
silanego energig promieniowania izotopoéw (rys. 7)
bedzie tysigce razy wiekszy od wytwarzanego w ten
sposOb ciggu. Z tych przyczyn sa rozpatrywane wy-
tgcznie mate jednostki napedowe tego typu o ciggu
rzedu gramoOw, zdolne do pracy w czasie kilku dni
lub tygodni.

Do osiggniecia wystarczajgco wysokiej temperatury
czynnika roboczego (500—1500°C) wydatek wodoru
czy innego czynnika nie moze by¢ duzy. Ogranicza to
zakres ciggu termicznvch silnikéw izotopowych do
kilkuset gramow.

Cigg takiego silnika zmniejsza sie z biegiem czasu
wskutek rozpadu materiatu izotopowego. Spadek ciggu
w czasie zalezy od rodzaju materialu promieniotwor-
czego i od szybko$ci jego rozpadu, czyli od okresu
jego istnienia. Naturalnie, okres rozpadu paliwa izo-

2

topowego powinien wielokrotnie przekraczaé¢ przewi-
dywany czas ciggtej pracy silnika.

Jesli przyjag¢ wodor jako czynnik pracujgcy, to przy
malym jego wydatku mozliwe jest osiggniecie tempe-
ratury czynnika zapewniajgcej impuls wilasciwy
w granicach 600—700 kGsek/kG. Sg to wartosci do
100%0 wyzsze w porOwnaniu z silnikami pracujgcymi
na chemicznych $rodkach napedowych.

Zasadniczg zaletg termicznych silnikow izotopowych
bedyg stosunkowo wysokie impulsy wtasciwe, rzedu
impulséow skomplikowanych silnikéw reaktorowych,
oraz duza prostota konstrukcyjna tych urzadzen. Uza-
sadnia to w pelni poglad, ze zastosowanie do napedu
rakietowego o malym ciggu paliw izotopowych ma
szerokie perspektywy realizacji w najblizszych la-
tach. Prosta konstrukecja tych urzgdzen i sposobow
ich pracy charakteryzuje je jako niezawodne w dzia-
laniu, co ma pierwszorzedne znaczenie w urzgdze-
niach przeznaczonych do lotéow kosmicznych. Eksplo-
atacja tych silnikéw, podobnie jak reaktordéw jadro-
wych, bedzie jednak utrudniona grozbg  intensywne-
go dzialania promieniowania jonizujgcego na ludzi
i sprzet.

Zadanie praktycznego zastosowania izotopow jako
zrodet ciepta do silnikéw rakietowych nie wyszio do-
tychczas poza etap fragmentarycznych badan labora-

1 Z 3 :
7. Silmik termiczny zasila-
ny energiq izotopédw pro-
mientotworczych:

1 — zbiornik czynnika pra-
cujgcego, 2 — pompa z za-
worem regulujgcym wyda-
tek, 3 komora silnika
7z nagrzewnicg izotopows,
4 — pompa instalacji chto-
dzenia, 5 — zawor regulu-
jacy temperature silnika,
6 — chlodnica

G e o

toryjnych. W amerykanskim osSrodku badawczym
STL (Space Technology Laboratories) opracowano
silnik termiczny ,,Poodle”, w ktorym zrédiem ciepta
bedzie polon Po-210 nagrzewajgcy wodor jako czyn-
nik roboczy. Silnik o dilugo$ci 340 mm i $rednicy ko-
mory 76 mm ma rozwijaé¢ cigg 0,12 kG przy impulsie
wlasciwym 700—800 kGsek/kG. Silnik przeznaczony
jest do stabilizacji sztucznych satelitow oraz do osig-
gania odleglych orbit okoloziemskich.

ot

Rakietowy zespdt napedowy, ktorego dziatanie opie-
ra sie na wykorzystaniu energii promieniowania sto-
necznego, podano schematycznie na rys. 8. Przedsta-
wione urzadzenie pozwala skupiaé promienie stonecz-



ne w ognisku zwierciadla, gdzie umieszczona jest
nagrzewnica czynnika roboczego, oraz regulowaé¢ pa-
rametry czynnika w dyszy — tzn. cigg. Regulacja
pracy silnika polega na odpowiednich zmianach tem-
peratury nagrzewnicy za pomocg specjalnego ukladu
zaston zaciemniajgcych zwierciadlo oraz drogg zmia-
ny wydatku czynnika roboczego. Dla pierwszych urzg-
dzen tego typu przewidywany =zakres temperatury
pracy silnika miesci sie w granicach do 1200 °C.

Przedstawiony zespél napedowy odznacza sie duzg
prostotg konstrukeyjng w pordéwnaniu np. z rakie-
lowym silnikiem elektrotermicznym czerpigcym ener-
gie rowniez z promieniowania stonecznego. Decyduje
o tym brak przemiennika ciepta na energie elektrycz-
ng. Nie znaczy to jednak, ze ,silniki stoneczne”
pozbawione przemiennikéw stanowig najwilasciwsze
rozwigzanie problemu. Silniki tego rodzaju w po-
rownaniu do zespolow napedowych z generatorami
energii elektrycznej nie pozwalajg osiggaé wysokiej
temperatury czynnika pracujgcego, ktora decyduje
o sprawnos$ci rakietowego napedu termicznego.

W odlegto$ciach od Stonca odpowiadajgcych orbi-
cie Ziemi, energia promieniowania stonecznego wyno-
si ok. 1350 W (0,32 kcal/sek) na 1 m? pola powierzchni
ogrzewanej. Znaczy to, ze uzyskanie mocy 1 kW
w urzadzeniu pracujgcym ze 100%/y sprawnos$ciag wy-

P
8. Silnik termiczny zasila- /\ / il

ny energiq promieniowania

stonecznego: o—

1 — zwierciadlo skupiajg-

ce promienie stoneczne, o

2 — zbiornik czynnika pra-

cujacego, 3—pompa, 44— 7o

zawoOr regulacyjny, 5 — na- 1

grzewnica czynnika pracu-

jacego, 6 — polaczenie prze- s -
gubowe umozliwiajgce ma- O

newrowanie silnikiem, 7 —

komora z dysza wylotowa, 3> 67
8 — mechanizm zaciemnia-

jacy zwierciadlo w celu

regulowania temperatury 2

magaloby ptaszczyzny o polu ok. 0,75 m2, Sprawno$¢
pracy realnego urzgdzenia jest oczywisScie daleko
mniejsza, rzedu kilkunastu procent. Dochodzi do
tego problem zapewnienia efektywnej pracy podob-
nego urzadzenia w odleglo$ciach od Stonca znacznie
wiekszych w poréwnaniu do orbity Ziemi. O ile
energia promieniowania stonecznego w odleglosci
orbity planety Wenus jest prawie dwukrotnie wieksza
w porownaniu do intensywnos$ci promieniowania
Stonca na Ziemi, to juz w odleglosciach odpowiada-
jacych orbicie Marsa nie stanowi nawet p. lowy ener-
gii stonecznej docierajgcej do Ziemi. W odleglo$ciach
odpowiadajgcych orbicie Plutona intensywno$¢é pro-
mieniowania stonecznego jest juz pomijalnie mata
w znaczeniu energetycznym i nie wynosi nawet 1%
poziomu ziemskiego. Fakt ten znacznie ogranicza
przyszte zastosowanie urzgdzen wykorzystujgcych
energie stoneczng w lotach miedzyplanetarnych.

Podstawowym problemem tego rodzaju silnika jest
konstrukecja ukladu optycznego, ogniskujgcego pro-
mienie sloneczne w obszarze zajetym przez nagrzew-
nice czynnika roboczego. Przewiduje sie, ze zdolnos$é
koncentracji promieniowania stonecznego przez zwier-
ciadla przeznaczone do pracy w omawianych silni-
kach bedzie kilkudziesieciokrotna. Koncentrowana
w ten sposéb energia nie moze byé naturalnie w petl-
ni wykorzystana do efektywnej pracy silnika wsku-
tek zjawisk dysypatywnych. Powodem strat energii
sg zjawiska pochtaniania i rozpraszania energii, za-

lezne od stanu powierzchni, materialtu zwierciadta
oraz dokladnos$ci geometrii ukladu, co dotyczy szcze-
gb6lnie zwierciadel o duzych wymiarach. Uwzgled-
niajgc ponadto sprawno$é procesu przemiany ciepta
w energie kinetyczng strumienia wylotowego mozna
stwierdzi¢, ze wytwarzanie tg drogg mocy 1 kW
wymagaé bedzie zwierciadla o powierzchni ok. 7 m?,
a w odleglo$ciach odpowiadajgcych orbicie Marsa —
o powierzchni 18 m?2.

Zespoly napedowe o mocy kilkunastu kW wyma-

gaé¢ bedg zwierciadla o wymiarach przekraczajacych
mozliwo$ci jego umieszczenia w rakiecie nos$nej.
W zwigzku z tym wystapi konieczno$é stosowania
zwierciadel o konstrukcji skladanej. Jest to trudny
do rozwigzania problem konstrukeyjny, poniewaz
obok warunku zmiennej geometrii takiego zwiercia-
dia obowigzuje jak najmniejszy ciezar i duza do-
ktadno$é ksztaltu urzgdzenia. Przewiduje sie zasto-
sowanie w konstrukcji tworzyw sztucznych przysto-
sowanych do pracy w warunkach kosmicznych. Roz-
patrywane sa konstrukcje typu pneumatycznego, roz-
wijane w przestrzeni pod dziataniem cis$nienia gazu.
Wydaje sie, ze konstrukcje tego rodzaju majg naj-
szersze perspektywy rozwoju, gdyz odznaczajg sie
wzglednie prostg budowa i stosunkowo nieznacznym
ciezarem jednostkowym. Rozwiniecie i utrzymanie
ksztaltu materiatu zwierciadla pneumatycznego mozli-
we byloby juz przy ci$nieniu gazu do 2 kG/cm?2.
Zastosowanie przy tym wodoru jako czynnika robo-
czego pozwoliloby wytwarzaé cigg o wartosci rzedu
setnych cze$ci catkowitego ciezaru zespolu napedo-
wego. Ciezar jednostkowy urzadzenia ksztaltuje sie
raczej korzystnie w poréwnaniu do majgcych sze-
rokie perspektywy rozwoju rakietowych silnikow
elektrycznych.
i W najblizszych latach, w zwigzku z rozwojem tech-
;niki lotow satelitarnych woko6l Ziemi, nalezy oczeki-
ywacé¢ praktycznego zastosowania termicznego zespoiu
jnapedowego o mocy 1—2 kW zasilanego energia pro-
mienistg Stonca. Silnik o mocy Kkilku kW jest wy-
starczajgcy do sterowania nawet wiekszych obiektéw
satelitarnych i nie wymaga realizacji trudnej kon-
strukcji zwierciadla skiladanego.

Jeden z projektowanych w USA nape¢doéw termicz-
nych zasilany energig promienistg Stonca sklada sie
ze zbiornika z 800 kG zapasu wodoru oraz z trzech
aluminiowych zwierciadel stonecznych o S$rednicy
1200 mm. W sklad zespolu wchodzg 3 nagrzewnice
umieszczone w ogniskach zwierciadel. Podgrzany wo-
dor wyplywa z dyszy Lavala o S$rednicy w prze-
kroju krytycznym — 3 mm, w przekroju koncowym
50 mm.

Silnik o podobnym schemacie jak na rys. 8 zrea-
lizowano w USA w firmie Electro-Optical. Tempera-
tura wodoru zastosowanego do napedu siega 2100 °C.
Przeprowadzone badania laboratoryjne wykazaly, ze
impuls wilasciwy silnika wynosi 800 kGsek/kG. JeSli
proby* w locie tego silnika bedg zakonczone pomys$i-
nie, to przewiduje sie, ze w roku 1966 znajdzie on
praktyczne zastosowanie.
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Wplyw odksztatcalnosci

B
!

W zwigzku 2z dalszym cigglym
wzrostem maksymalnych predkosci
szybowcow i dazeniem do zmniej-
szenia ciezaru konstrukcji pojawia
sie niebezpieczenstwo wystgpienia
flatteru. Wymaga dalszego zbada-
nia i wyjasnienia wptyw lokalnych
niesztywnosci na Kkrytyczng pred-
kosé flatteru.

W niniejszej pracy, opierajgc sie
na probach rezonansowych wyko-
nanych dla prototypu jednego z szy-
bowcow, obliczono wplyw odksztal-
calno$ci i wywazenia lotki na kry-
tyczng predkosé flatteru.

Analize przeprowadzono przyjmu-
jgc do obliczen nastepujgce postacie
skrzydta: pierwszg postaé gietna,
pierwszg postaé¢ skretng i drugs
postaé¢ gietng. W kazdym z wymie-
nionychr przypadkéw jako drugi
stopien swobody brano swobodne
wychylenie lotki odksztalcalnej.

Do obliczen krytycznej predkosci
flatteru przyjeto metode opracowa-
ng przez H. Templetona [1].

Poniewaz teoretyczne metody
obliczel krytycznej predkosci flat-
teru sg szeroko znane i obszernie
przedstawione w pracach [1, 2, 3
i 4], w niniejszej pracy ograniczono
sie do przedstawienia danych wyj-
Sciowych, wynikéw 1 ich analizy
w formie wnioskow.

Dane wyjSciowe do obliczen pred-
kosci flatteru

Czestosci i odpowiadajgce im po-
stacie drgan wtasnych skrzydel
przyjeto na podstawie préb rezo-
nansowych wykonanych dla proto-
typu szybowca ,S” zawartych w
pracy [6].

Na rys. 1 podano postacie drgan,
a pod sylwetkami szybowcow przed-
stawiono funkcje ugiecia i skrece-
nia skrzydet przyjete do obliczen.

Odksztalcenie lotki (skrecenie)
obliczono na podstawie wynikdw
uzyskanych podczas préb rezonan-
sowych  skrzydita dla czestosci
21,0 Hz (pierwsza skretna postaé
skrzydla) praca [6]. Obliczenia wy-
konano dla lotki o zmiennej od-
ksztatcalnosci, ktérg okreslono
wskaznikami :

— lotka sztywna ¢ =0,

— lotka rzeczywista ¢ =1,

— lotka o 2-krotnie wiekszej od-
ksztatcalnogei ¢ = 2.

Na rys. 2 pokazano funkcje skre-
cenia lotki przyjete do obliczen.

a

flatteru szybowcow

W obliczeniach nie uwzgledniono
mas i sztywno$ci napedow lotek.
Lotke przyjeto jako odksztalcalng
i wychylajgca sie swobodnie.

W lotce niewywazonej masowo
s§rodek ciezkosci  znajduje sie
+ 18,7%/0 cieciwy lotki za osig obro-
tu. Obliczenia wykonano zmieniajgc

a) b

533.6.013.422:533:681:185,1

i wywazenia lotki na krytyczna predkosé

— pierwsza postaé gietna anty-
symetryczna skrzydla o czestoSci
7.3 Hz (rys. 1),

— swopodne wychylenie lotki wy-
wazonej o zmiennej odksztalcalno$ci
(rys. 2).

Uzyskane wyniki
w postaci

przedstawiono
3).

wykresu (rys.
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1. Podstawowe postacie antysymetryczne drgan wlasnych:

a — 1 posta¢ gietna o czestoSci 7,3 Hz, b — II posta¢ gietna o czestoSci 18,3 Hz,
¢ — I posta¢ skretna o czestosci 21,0 Hz
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2. Charakter skretnych odksztalcen lotki

potozenie $rodka ciezkosSci lotki w

granicach +18,7/o do —5%.
Umozliwilo to uchwycenie wply-

wu wywazenia lotki na zmiane kry-

tycznej predkosci flatteru.

Wyniki obliczen krytycznej pred-
kosci flatteru

Przypadek I

Obliczono przypadek flatteru o
dwoéch nastepujgcych stopniach
swobody:

Z wykresu tego wynika, ze wzrost
odksztatcalnosci lotki powoduje wy-
razny spadek predkosci krytycznej
flatteru.

Na wykresie (rys. 3) krzyzykiem
oznaczono Vg lotki sztywnej nie-
wywazonej masowo.

Przypadek 1I

W przypadku flatteru o dwach
stopniach swobody:

— pierwsza postaé skretna skrzy-
dia o czesto$ci 21,0 Hz (rys. 1),

— swobodne  wychylenie lotki
0o zmiennym wywazeniu i zmien-
nej odksztatcalnoS$ci.

Uzyskane wyniki przedstawiajg
wykresy rys. 4 i rys. 5.

Na rys. 4 pokazano wplyw zmia-
ny wywazenia lotki przy rzeczywi-
stej odksztalcalnosci (p = 1) na kry-
tyczng predkosé flatteru. Widzimy,
ze najnizsza predko$é Kkrytyczna
wystepuje w przypadku lotki nie-
wywazonej (18,79 Xu).

Na rys. 5 pokazano wplyw od-
ksztatcenia lotki niewywazonej ma-
sowo na krytyczng predkosé flat-
teru.

Z wykresow rys. 4 i rys. 5 wyni-
ka, ze zardéwno wzrost odksztalce-



nia lotki, jak i brak wywazenia
lub niepelne wywazenie powodujg
zmniejszenie krytycznej predkoSci
flatteru.

Przypadek III

Pelniejszg charaklerystyke flat-
teru wykonano dla przypadku
dwoch stopni swobody:

— druga postaé¢ gietna antysy-
metryczna czestosci
18,3 Hz,

skrzydia o

¥ U] 27

3. Zaleznos¢ krytycznej predkosci flat-
teru Vi od zmiany stopnia odksztalcal-

nosci « w przypadku lotki wywazonej
X, = 0% dla flatteru o postaci: I zgina-
nie skrzydia i swobodne wychylenie
lotki
/A
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1. Zaleznos¢ krytycznej predkosci flat-

teru  Vp od zmiany wywazenia X,
w przypadku lotki o rzeczywistej od-
ksztatcalnosci (¢ = 1), dla flatteru o po-
staci: 1 skrecanie skrzydla i swobodne
wychylenie lotki

4
(my'sel]
wg EE—
200 —->-—-~:—-— e
e ———
00
g ! 2 ¥

5. Zalezno$é krytycznej predkosci flat-
teru V. od zmiany -stopnia odksztaical-
nosci ¢ w przypadku lotki niewywazo-
nej masowo, dla flatteru o postaci:
I skrececnic skrzydla i swobodne wychy-
lenie lotki

— swobodne wychylanie lotki o
zmiennym wywazeniu i zmiennej
odksztalcalnosci.

Wyniki obliczen przedstawiono nz
wykresach rys. 6 i rys. 7.

Na wykresie rys. 6 przedstawiono
zmiane krytycznej predkosci i kry-
tycznej czestosci flatteru w zalez-
no$ci od zmiany odksztalcenia i
wywazenia lotki. Jak wynika z po-
wyzszego wykresu w tym typie
flatteru zwraca na siebie uwage
wzrost krytycznej predkosci flat-

teru przy zwiekszeniu odksztaical-
nosci lotki.

Krytyczna czesto$é flatteru (vg)
jest nizsza od czesto$ci rezonanso-
wej (vgr).

Wywazenie lotki 1 wazrost od-
ksztatcenia powoduje zwiekszanie
czestoSci  krytycznej flatteru do

wielko$ci wynikajgcej z prob rezo-
nansowych.

Granice wystepowania flatteru o
okres§lonych stopniach swobody wy-
raznie pokazuje wykres warstwico-
wy Kkrytycznej predkosci flatteru
przedstawiony na rys. 7.

Wykres warstwicowy krytycznych
predkosci flatteru w funkcji zmian
dwu parametréw Kkonstrukcyjnych,
jakimi sg w rozpatrywanym przy-
padku stopien odksztalcalnos$ci i
wywazenie lotki umozliwia dobor

najkorzystniejszych parametréw
konstrukeyjnych w celu osiaggniecia
maksymalnej krytycznej predkos$ci
flatteru okreslonego typu.

Whnioski

Analizujgc powyzsze wyniki, wi-
dzimy, ze w przypadku danego
szybowca minimalng Krytyvczna
predkos$é flatteru uzyskano dia po-
staci witasnych o matltych czesto-
§ciach drgan (I potaé¢ gietna i wy-
chylenie lotki). Wniosek taki uza-
sadniajg réwniez wyniki przedsta-
wione w pracy [5], gdzie w przy-
padku flatteru gietno-skretnego
skrzydta dla postaci I giginej sy-
metrycznej i I skretnej uzyskano
predkos$ci tego samego rzedu. Sto-
pien odksztalcalnos$ci lotki nie wply-
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6. ZaleznoS¢ krytycznej predkosci V i krytyczne} czgstoSei »p flatteru od zmiany
odksztalcalnosci ¢ i wywazenia X, lotki, dla flatteru o postaci: II zginanie skrzy-

dla i swobodne wychylenie lotki
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7. Wykres warstwicowy zaleznosci krytycznej predkosci Vp flatteru od zmian wy-
wazenia X; i odksztalcalnosci lotki ¢, dla flatteru o postaci: II zginanie skrzydta

i swobodne wychylenie lotki



wa jednoznacznie na
predko$§¢ flatteru.

krytyczng

Dwukrotny wzrost odksztalcenia
lotki powoduje spadek Xrytyczne]
predko$ci rzedu 9% do 20", w

W celu uogélnienia powyzszych
wnioskOw  nalezy  przeprowadzié
obliczenia dla szeregu szybowcow.
Moze pozwoliloby to na jednoznacz-
ne stwierdzenie, ze minimalna kry-
tyczng predkosé¢ flatteru wyznacza-

Mechaniki Lotu Politechniki War-
szawskiej z preb rezonansowych szy-
bowca Zefir 2 (nie opublikowane)

. Sprawozdanie nr 47 Katedry Mecha-

niki Wydziatu Mechanicznego Ener.
getyki i Lotnictwa Politechniki War-

zalezno$ci od typu flatteru. Przyvje-

: g / o : jg podstawowe postacie drgan szawskiej ,,Obliczenia  krytycznej
cie do obl_lczen 1Otk1. Jakq niecd- wilasnych. predkosci flatteru skrzydet szybow-
ksztalcalnej (sztywnej) daje pred- Autor wyraza wdziecznoéé i skla- cow” (nie opublikowane)

ko$ci krytyczne wyzsze o 9%, w
przypadku I, niewystepowanie flat-
teru w przypadku II, natomiast w Gaweckiemu i
przypadku III daje predko$ci zaw- [ qwi
sze nizsze od predko$ci otrzyma-
nych dla lotki rzeczywistej.

Stad wynika, zZe nie mozna w
obliczeniach Kkrytycznej predkos$ci
flatteru traktowac lotki jako sztyw-
nej, gdyz otrzymana predko$é¢ kry-
tyczna flatteru moze nie zapewniaé
bezpieczenstwa lotu.
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Wplyw wody w paliwie na prace silnika turbinowego

Powszechne zastosowanie napedu turbinowego
w lotnictwie pociggnelo za sobg takze zmiane rodzaju
paliwa. Zamiast, jak do silnikéw tlokowych, paliw
lekkich typu benzyny stosuje sie paliwa ciezsze typu
nafty.

Od jakosci stosowanych paliw w znacznym stopnia
zalezy bezpieczenstwo lotow 1 trwalo$¢ poszczegol-
nych elementéw silnika w okresie eksploatacji. Wy-
nika to w duzej mierze stad, Ze ukiady paliwowe
silnikébw turbinowych stanowig skomplikowane kon-
strukcje zawierajgce duzo elementow ruchowych bar-
dzo dokladnie pasowanych, przy czym nafta jest
czynnikiem zmniejszajgcym tarcie.

Paliwo stosowane do napedu silnikow turbinowych
speinia, poza zasadniczym zadaniem, jakim jest do-
starczenie silnikowi energii cieplnej, drugie, nie mniej
wazne zadanie: smarowanie elementéw uktadu pali-
wowego.

6

W artykule omowiono zagadnienia zwigqzane z wptywem wody znajdujqcej sie
w paliwie na prace silnika turbinowego. Podano przyczyny gromadzenia sie wody
w paliwie i skutki oddziatywania jej ma poszczegdlne clementy dwdch majczescie]
stosowanych ukladow zasilania, a mianowiciec uktadu zasilania systemu Lucasa
i ukladu zamknietego bedqgcego uktadem posrednim miedzy ukltadem Lucasa
a uktadem Junkersa. Opisano w ogolnym zarysie metody walki z wodqg zawartq
w paliwie oraz sposoby kontroli paliwa przed napetnieniem zbiornikéow samolotu.

Dlatego tez paliwom stawiane sg bardzo ostre wy-
magania dotyczgce m. in.:

— zawartosci wody,

— charakteru oddzialywania na poszczegdlne ele-
menty silnika,

— zawartos$ci zanieczyszczen mechanicznych.

Uzywana jako paliwo do napedu silnikow turbino-
wych nafta sktada sie z réznych weglowodorow (pa-
rafinowych, naftenowych, aromatycznych i lancucho-
wych). Procentowy sktad poszczegdélnych weglowodo-
row zalezy od gatunku ropy naftowej. Roéznig sie
one miedzy sobg wilasnosciami chemicznymi i ich
procentowa zawarto$¢ w paliwie jest $ci$le racjono-
wana. Najbardziej pozadane sg weglowodory para-
finowe i naftenowe, najmniej — aromatyczne i tancii-
chowe nienasycone. Weglowodory aromatyczne majg
najwiekszy wplyw na higroskopijno$é¢ nafty.



Woda wystepujgca w paliwie jest czynnikiem nie-
pozgdanym: dostajgc sie do ukladu paliwowego silni-
ka moze spowodowaé jego uszkodzenie przez powsta-
nie korozji, zataré¢ itp. Moze rowniez spowodawac
wylaczenie sie silnika wskutek zamarzania filtréow
paliwowych.

Formy wystepowania wody w paliwie

Woda higroskopijna

Woda ta zostaje wchlonieta przez paliwo z ota-
czajgcego powietrza. Ilo§¢ jej jest zalezna od skiadu
chemicznego paliwa (tablica), jego ciezaru moleku-
larnego (rys. 1) i warunkéw. otoczenia (rys. 2).

Paliwa silniko6w turbinowych majg wtasSciwo$ci nie
tylko pochtaniania i rozpuszczania w sobie wody
z otaczajgcego powietrza, ale takze wydzielania jej
w wyniku zmieniajgcych sie warunkéw otoczenia
(temperatura i wilgotnos$é powietrza). Wraz ze zmia-
ng temperatury i wilgotno$ci powietrza nastzpuje
ciggly proces zmian zawartosSci higroskopijnej wody
w paliwie.

Rozpuszczalno$é wody w paliwie jest ograniczona —
im nizsza jest temperatura otoczenia i wiekszy ciezar
wiadciwy paliwa, tym mniej wody moze sie w nim
rozpuscié (rys. 3) i odwrotnie.

Woda w stanie emulsji

Sa to drobno rozpylone w nafcie czasteczki wody
o wymiarach rzedu 0,1 do 100 «. Czasteczki te s3 tak
mate, ze nie osiadajg w normalnych warunkach na
dnie zbiornikow.

Predko$¢ osiadania czgsteczek wody zalezy od ich
wielko$Sci i lepkosci oraz gestosci paliwa, w ktorym
sg zawieszone. Wieksze krople stosunkowo szybko
opadajg.na dno zhiornika. Zawarto$s¢ wody w takich
emulsjach moze dochodzi¢ do 60%o.

Woda w fazie wolne]j

Woda w' fazie wolnej nie tworzy z naftg trwatych
zwiazkédw i znajduje sie na dnie zbiornikéw w po-
staci oddzielnej warstwy.

Przyczyny gromadzenia sie wody w paliwie

Zasadniczg przyczyng gromadzenia sie wody w pa-
liwie jest wysoka higroskopijno$¢ weglowodorow
aromatycznych. Jak wiadomo, nawet w hermetycz-
nie zamknietych zbiornikach nad lustrem paliwa
znajduje sie pewna przestrzen wypelniona powietrzem
o okre$lonej danymi warunkami otoczenia wilgot-
no$ci. Im wyzsza jest temperatura otoczenia, tym
wiecej pary wodnej moze byé w powietrzu (np. w 1 m3
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1. Wptyw molekularnego ciezaru weglowodoréow na ich hi-
groskopijno$é (w nawiasach podano ciezar molekularny)

Tablica

Wpiyw chemicznej budowy weglowodoru
na jego higroskopijnosé

Rozpuszczalno_éé =
) wody w % wag.
weglowodor Zwigzek Mizor, w Etimper;turzge
a chem. PP === e
wec | °cC
Parafinowy Izooktan CBHIB 0,0037 " 0,0055
Naftenowy Cykloheksan CGHP 0,0049 0,0087
Aromatyczny | Benzol CUH; 0,0400 i 0,0570

powietrza calkowicie nasyconego w temperaturze
10 °C znajduje sie 9,4 G wody). Cze$¢ tej pary wod-
nej zostaje wechlonieta przez nafte z powodu jej
wtasno$ci higroskopijnych. Im wyzsza jest tempera-
tura otoczenia, tym wiecej wody moze wchiongé pa-
liwo (rys. 2).
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2. Rozpuszczalno§é wody w rdéznych gatunkach paliw

Obnizenie temperatury powoduje zmniejszenie roz-
puszczalnosci wody w paliwie i nadmiar jej cze§cio-
wo wyparowuje, a czeSciowo wydziela sie z roztworu
i w postaci kropli osiada na dnie. Rownocze$nie
ochtadza sie w zbiorniku takze powietrze znajdujgce
sie nad powierzchnig nafty. Jest to powodem kon-
densacji pary wodnej, ktéra w postaci kropelek osia-
da na Sciankach zbiornikéw i lgczgc sie w wieksze
krople splywa na ich dno.

Inaczej moéwigc, w wyniku odwracalnych wtiasno-
§ci higroskopijnych paliw naftowych wraz ze zmia-
ng warunkéw otoczenia (temperatury i wilgotnosci
powietrza) nastepuje nieprzerwany proces pochtania-
nia i wydzielania wody z paliwa i gromadzenia sie
jej na dnie zbiornik6w. Im wieksza jest ilo§¢ paliwa
w zbiornikach i wieksze wahania temperatury, tym
szybsze 1 znaczniejsze jest gromadzenie sie wody
w zbiornikach.

Dotychczas ttumaczono gromadzenie sie wody w pa-
liwie tylko kondensacja pary wodnej z powietrza
zawartego ponad lustrem paliwa w zbiorniku nie
uwzgledniajgc wlasnosci higroskopijnych nafty i uwa-
zajac blednie, ze im mniej paliwa znajduje sie
w zbiorniku, tym wieksza ilo§¢ wody moze sie do
niego dosta¢ w wyniku kondensacji pary wodnej.

Jednakze w S$wietle ostatnich badan stwierdzono,
7e wtlasnosci higroskopijne paliw majg duzy wplyw
na ich zawodnienie. Woda praktycznie nie tworzy
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3. Wplyw ciezaru wlaSciwego paliwa na rozpuszczalnosé
wody przy roznych temperaturach otoczenia

trwatych zwigzkéw z paliwem (nafty), a majac wiek-
szy ciezar wlaSciwy osiada na dnie zbiornikéw. Pred-
ko$§é osiadania jest rézna i zalezy od ciezaru wtasci-
wego i lepkos$ci paliwa, a takze od wymiaréow (Sred-
nicy) czasteczek wody. Czas osiadania kropelek wody
dla paliw uzywanych obecnie u nas waha sie w gra-
nicach od 3 do 8 godzin.

Drugg przyczyng gromadzenia sie wody w paliwie
jest dostawanie sie do niego wody gruntowej (w ma-
gazynach paliwowych zbiorniki znajdujace sie pod
ziemig mogg mieé¢ nieszczelne szwy spawalnicze itp.)
badz wody pochodzgcej z opaddéw atmosferycznych.
Jezeli przed napelnieniem autocysterny (dystrybuto-
ra paliwowego) ze zbiornik6w magazynowych nie za-
chowa sie odpowiednich $rodkéw ostroznosci i czesé
wody dostanie sie wraz z paliwem do zbiornika
dystrybutora, to w wyniku procesu mieszania takiego
paliwa w czasie jazdy powstaje w nim emulsja.
Jednakze nie kazda emulsja jest trwata. Zalezy to od
sktadu chemicznego paliwa. Zawarte w paliwie
zwigzki smoliste i kwasy naftenowe charakteryzuje
wlasSciwos¢é duzej aktywnos$ci powierzchniowej i zdol-
no$§¢ absorpcji na powierzchni granicy faz emulsji.
Jezeli wiec w uzywanym paliwie sg znaczne iloSci
zwigzkédw smolistych i kwaséw naftenowych, to pra-
wie zawsze powstala w nim emulsja ma charakter
trwaly. Chcgc usungé¢ z paliwa takg emulsje trzeba
zlikwidowaé¢ blonki z powierzchni kropelek wody,
powstale w wyniku oddzialywania na nie zwigzkéw
smolistych i kwaséw naftenowych.

Nie jest to jednak jedyny znany mechanizm po-
wstawania trwaltych emulsji. Moga one takze tworzyé
sie w wyniku gromadzenia sie na kropelkach wody la-
dunkéw elektrycznos$ci statycznej. Eadunki te sg
jednoimienne, w zwigzku 2z czym przeciwdziataja
tworzeniu sie wiekszych Kkropel wody i osiadaniu
ich na dnie zbiornikéw. W tym przypadku nalezy
zneutralizowac¢ tadunki elektryczne na powierzchniach

o4

4. Schemat blokowy typowego ukitadu paliwow=go:

1 — zbiornik paliwowy, 2 — pompa podajaca, 3 — filtr~odstoj-

nik, 4-—-pompa paliwowa, §— zawor diawigcy, 6 — regulator

barometryczny, 7 — automatyczny regulator przyspieszania,
8 — rozdzielacz paliwa, 9 — wtryskiwacz

kropelek wody, ktoére pod wplywem oddzialywania
sil miedzyczgsteczkowych bedg sie lgczy¢ w wieksze
krople i osiada¢ na dnie zbiornikéw.

W warunkach eksploatacji emulsje wodne usuwane
sg z paliwa drogg dlugotrwalego przetrzymywania
go w zbiornikach.

Uszkodzenia silnikow spowodowane obecno$cia wody
w paliwie

W sklad ukladu paliwowego samolotu wchodzy:
zbiorniki poktadowe, filtry, chlodnice, pompy i roz-
nego typu urzgdzenia umozliwiajgce wtasciwe dozo-
wanie paliwa do silnika.

Schemat blokowy jednego ze stosowanych ukiadow
paliwowych przedstawiony jest na rys. 4.

Paliwo ze zbiornik6w doprowadzane jest za pomocg
pomp podajgcych do pierwszego elementu ukladu
paliwowego, jakim jest filtr paliwowy niskiego cis-
nienia. Spelnia on dwie role. Jedng z nich jest
bezyszezanie paliwa z drobnych zanieczyszczehi me-
chanicznych, ktére mogg byé zawarte w paliwie,
a drugg zatrzymywanie cze$ci wody, ktéra gromadzi
sie w dolnej czeSci jego korpusu. Filtr spelnia wiec
takze role odstojnika. Obecnie uzywane sg dwa
rodzaje filtrow. W jednych elementem filtrujgcym
jest drobna siatka metalowa (od 2000 do 10 000 oczek
w 1 ecm?), a w innych — file lub podobne tkaniny.

Woda zawarta w filtrze moze byé¢ jedng z przy-
czyn uszkodzenia ukladu paliwowego. W niektérych
typach samolotow elementy filtrujgce wykonane sg
z mosiezne]j siatki, ktéra zawalcowana jest w alumi-
niowej taSmie (rys. 5). Mosiezna siatka z aluminio-
wym obrzezem tworzy uklad bimetaliczny charakte-
ryzujacy sie réznymi wartoSciami potencjatu elektro-
chemicznego. Woda zawarta w paliwie stykajgc sic
z takimi ukladami bimetalicznymi powoduje inten-

5. Siatkowy element filtrujgey:

1— obrzeze aluminiowe, 2 — mosiezna siatka filtrujaca

sywny rozwOj procesu korozji elektrochemicznej
w taSmie obrzeza (woda spelnia tu role elektrolitu),
w wyniku ktorego moze wystgpi¢ uszkodzenie ele-
mentéw filtrujgcych. Produkty korozji przedostajac
sie do pomp paliwowych i pozostalych elementéw
ukladu zasilania mogg powodowaé ich uszkodzenia
(korozje, zatarcia, zawisanie ruchomych czeS$ci itp.).

Paliwo po przejsciu przez filtry dostaje sie do pomp
paliwowych. Powszechne “zastosowanie w silnikach
turbinowych znalazly pompy nurnikowe o zmiennym
wydatku przy statej predko$ci obrotowej zrodla na-
pedu. Ujemng witasSciwo$cia pomp nurnikowych jest
ich duza zlozono$¢ Kkonstrukcyjna i technologiczna
wskutek duzej liczby dokladnie pasowanych czeséci
ruchowych. Wtasnie z tego wzgledu pompy nurniizo-
we sg bardzo czule na korozje i jej produkty. Pro-
dukty korozji lub inne zanieczyszczenia mechaniczne
przedostajgc sie do pompy mogg spowodowaé uszko- .
dzenia suwliwych powierzchni nurnikédw, zawisania



6. Nurnik pompy paliwowej 2z widocznym ,,nalepieniem’’
brgzu w wyniku zatarcia

jej zaworkoéw i suwakéw, co moze doprowadzi¢é w re-
zultacie do zniszczenia pompy.

Zawarto§¢ wody w paliwie w duzym stopniu
obniza pewnosé i niezawodno$é pracy pompy. Pod-
czas jej normalnej pracy miedzy nurnikiem a wirni-
kiem tworzy sie cienka blonka nafty, ktéra prze-
ciwdziala bezpo$redniemu tarciu nurnika o gniazdo
w wirniku. Dostanie sie wody pomiedzy nurnik a jego
gniazdo w wirniku powoduje miejscowe rozerwanie
blonki nafty i pogarsza warunki powstania nowej.
W efekcie wystepuje suche tarcie powierzchni nurnika
o gniazdo powodujgc miejscowe uszkodzcnie cze$ci
wykonanej z materialu o mniejszej twardoSci —
w omawianym przypadku wirnika wykonanego z brg-
zu — i ,,nalepianiu” jej na stalowy nurnik (rys. 6).
Efektem tego zjawiska jest zatarcie nurnika, zaklé-
cenie normalnej pracy pompy, a nawet jej zniszcze-
nie.

Na rys. 7 pokazano dwa schematy najczes$ciej sto-
sowanych nurnikéw pomp paliwowych.

W pompie nurnikowej pokazanej na rys. 7a w za-
lezno$ci od polozenia nurnika, w ktérym nastapilo
zatarcie, stopienn uszkodzenia pompy bedzie réiny.
Jezeli nurnik (1) zatrze sie w koncu suwu tlocze-
nia, tj. w skrajnym dolnym polozeniu, to przy dal-
szym obracaniu sie wirnika (4) separator (2) waha-
jac sie na swym przegubie (3) bedzie staral sie wy-
ciggngé zatarty nurnik (I) i albo nurnik zostanie
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7. Schematy konstrukcyjne wezléw ssaco-ttoczacych typo-
wych pomp paliwowych:

a — wezel z separatorem nurnikéw, b — wezel bez separato-
ra nurnikéw

wyciggniety, albo separator (2) ulegnie zniszczeniu.

W pierwszym przypadku wskutek dziatania duzych

sit mogag powstaé pekniecia separatora pomiedzy

otworami na nurniki, w drugim — moze nastgpié
zaklinowanie wirnika (4) pompy i urwanie sie wal-
ka (5) napedu.

W pompie pokazanej na rys. 7b skutki zatarcia
nurnika moga by¢ inne. Pompa tego typu nie ma
separatora nurnik6w. Tutaj w przypadku zatarcia
nurnika () na bieznie (6) lozyska oporowego za-
czynajg dziataé zmienne sily. Powstajg one w wyniku
odsuniecia sie czota nurnika od biezni lozyska (na
pewnej cze$ci jego drogi po obwodzie biezni) i na-
stepnego gwaltownego uderzenia o nig (na pozosta-
tej czeSci tej drogi). Poniewaz proces ten powtarza
sie cyklicznie wraz z obrotami wirnika (4) pompy,
moze to pociagnaé za sobg badz pekniecie biezni (6)
tozyska 1 zniszczenie pozostalych elementéw pompy,
badZ rozsypanie sie kulek lozyska i zniszczenie pom-
py. W jednym i drugim przypadku moze nastgpié
urwanie watka (5) napedu pompy i popekanie jej
korpusu.

W przypadku, gdy zatarty nurnik ustawi sie mniej
wiecej w polowie diugo$ci swojego skoku, moga nie
wystapié wyzej opisane zjawiska. Przy takim unie-
ruchomieniu nurnika, wzglednie Kkilku nurnikéw,
istnieje mozliwoé§é ustawienia tarczy przechylnej (7)
pompy w polozenie minimalnych wydatkéw wskutek
niemozliwoéci przemieszczenia zatartych nurnikéow
w glab wirnika przez tarcze przechylng pompy.
W efekcie nastepuje spadek ci$nienia i wyvdatku pa-
liwa oraz zmniejszenie predko$ci obrotowej silnika;
w ukladach paliwowych z jedng pompa moze na-
stgpi¢ wylgczenie sie silnika.

Te same zjawiska mogg byé spowodowane réwniez
dostawaniem sie produkté6w korozji w przestrzen
miedzy nurnikiem a jego gniazdem w wirniku.

Opré6cz zataré istnieje duze prawdopodobienstwo
uszkodzen spowodowanych korozyjnym dzialaniem
wody na elementy stalowe pompy. Jak wiadomo, ko-
rozja wplywa ujemnie na charakterystyki wytrzy-
malto$ciowe materialéw i moze spowodowaé przed-
wczesne ich zniszczenie.

W ukladach automatycznej regulacji systemu T.u-
casa (rys. 8) produkty korozji mogg wywolywaé na-
stepujgce usterki w pracy silnika:

— dostanile sie zanieczyszczen pod zawoér (1) ogra-
nicznika maksymalnej predko$ci obrotowej (zawor
ten, jak wiadomo, znajduje sie w cigglym ruchu
sterujgc przeplywem paliwa z komory (2) serwo-
tloka na zlew i ustala na nim okreS§lony spadek
ci$nienia dla utrzymania go w rownowadze) spo-
woduje zwiekszenie przeplywu paliwa z komo-
ry (2) serwotloka na zlew, przestawienie pompy
na minimalny wydatek i w pewnych warunkach
pracy silnika jego wylgczenie. Najbardziej praw-
dopodobne wystgpienie tej usterki jest przy pracy
silnika na ziemi, poniewaz wraz ze wzrostem wy-
soko$ci lotu otwarcie zaworka (I) zwieksza sie
i zanieczyszczenia o malych wymiarach nie majag
mozliwo$ci utrzymania sie pod powierzchnig
grzybka;

— podobne efekty wywoluje dostanie sie takiego za-
nieczyszczenia pod zawor (3) regulatora barome-
trycznego. I w tym przypadku powoduje ono po-
tgczenie komory (2) serwotloka ze zlewem, prze-
stawienie pompy na minimalny wydatek i wyvlgcze-
nie sie silnika. Mozliwo§é wystepowania tej uster-
ki istnieje zar6wno podczas lotu, jak i pracy
silnika na ziemi;

— zanieczyszczenia produktami korozji zaworu dia-
wigcego mogg doprowadzi¢ do zaklinowania jego
igly (4 i w konsekwencji uniemozliwié¢ pilotowi
sterowanie silnikiem;

— dostanie sie zanieczyszczei do automatycznego
regulatora przyspieszania moze spowodowaé¢ zakli-
nowanie sie jego suwaka (5). Pocigga to za sobg
dwie mozliwo§ci, a mianowicie:

1) przestawienie pompy na minimalny wydatek

i wylaczenie silnika,

2) powstanie zjawiska niestatecznej pracy sprg-
zarki podczas przyspieszen silnika;

— dostanie sie produktéw korozji do suwaka (6) roz-
dzielacza paliwa (przy dwukanatowych wtryski-

9
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8. Ukiad automatycznej regulacji systemu Lucasa (schemat)
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9. Zamkniety uklad automatycznej regulacji (schemat)

waczach) moze doprowadzié do zaklinowania su-
waka. Efektem tego jest tzw. ,zawisanie” obrotéw
silnika. Suwak (6) rozdzielacza ma za zadanie ste-
rowaé przepltywem paliwa do poszczegdédlnych ka-
naléw wtryskiwacza. Zaklinowanie jego w pro-
wadnicy doprowadza do zmian w dozowaniu pali-

wymaganego. Nastepuje wyréwnanie ciSnien mie-
dzy rozdzielaczem paliwa i automatycznym regu-
latorem przyspieszania. Ten ostatni powoduje prze-
stawienie pomp na mniejsze wydatki, a to z ko-
lei nie pozwala na dalsze zwiekszenie predkosci
obrotowej silnika.

wa. Przy otwieraniu igly (4) zaworu diawigcego
ciSnienie paliwa w kolektorze magistrali pomoc-
niczej (7) rosnie, a poniewaz suwak (6) rozdziela-
cza nie moze otworzy¢ przeptywu paliwa do ko-
lektora magistrali giéwnej (8), wydatek paliwa
przez wtryskiwacze wzrasta nieproporcjonalnie do

Drugim typowym ukladem automatycznej regulacji
jest uklad systemu Junkersa. Uktad ten w swojej
pierwotnej formie nie znalazl szerszego zastosowania
(byt uzywany w silnikach Jumo-004 i BMW-003),
w zwigzku z czym omawianie jego usterek jest nie-
celowe. Obecnie szerokie zastosowanie znalazt zamk-
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nigty uklad automatycznej regulacji.. Jest to kon-
strukcja posrednia miedzy ukladem systemu Lucasa
i Junkersa (rys. 9), w ktorej wykorzystano zalety ich
obydwu. Usterki powstate z powodu dostawania sie
do niego produkiéw korozji w czeSci dotyczgcej za-
woru dlawigcego, automatycznego regulatora przy-
spieszen i rozdzielacza paliwa sg identyczne do omé-
wionych poprzednio w uktladzie systemu Lucasa. Na-
lezy wiec omowié¢ tylko pozostale mozliwe usterki:

— dostanie sie produktow korozji miedzy suwak (9)
odérodkowego regulatora predko$ci obrotowej
a jego tuleje (10) powoduje, podobnie jak w przy-
padku nurniké4w, naruszenie bltonki paliwa, ktorej
zadaniem jest zmniejszenie tarcia w ruchu obro-
towym suwaka. Jest rzeczg charakterystyczng, ze
wlasnie zanieczyszczenia ,miekkie” typu produk-
tow korozji sg znacznie grozniejsze w skutkach od
zanieczyszczen czastkami twardymi. Czastki miek-
kie z reguly doprowadzajg do zaklinowania suwa-
ka (9), podczas gdy twarde rysujg tylko jego po-
wierzchnie. Kolejnym nastepstwem tarcia suchego
jest zniszczenie powierzchni wspoipracujgcych
i zaklinowanie suwaka (9) od$rodkowego regula-
tora predkos$ci obrotowej, co pocigga za sobg znisz-
czenie samego suwaka (9) lub jego watka nape-
du (11). Sam charakter usterki wplywa na pracg
silnika réznie. Zalezy to od poltozenia, w ktérym
suwak (9) regulatora zostal zaklinowany. Jezeli
zaklinowanie nastgpilo w chwili, gdy regula-
tor zmniejszal predko$§é obrotows, to z reguty sil-
nik wylgczy sie samoczynnie. W przypadku zakli-
nowania suwaka przy zwigckszaniu predkos$ci obro-
towej — nastgpi ,rozkrecenie” silnika;

— drugg charakterystyczng usterkg tego ukladu jest
zawisanie suwaka (12) regulatora stalego wydatku
paliwa. Ma to miejsce zwykle podczas pracy silni-
ka na biegu jalowym przy catkowitym cofnieciu
dzwigni sterowania silnikiem (13). W takim przy-
padku do$¢ duzy spadek ci$nienia paliwa powstaty
na zaworze dlawigcym powoduje takie przemie-
szczenie suwaka (12) regulatora statego wydatku,
aby potgczyt on komore (2) serwotlokow ze zle-
wem. Taka sytuacja doprowadza w Kkrotkim cza-
sie do wylgczenia sie silnika, poniewaz wydatek
paliwa utrzymywany przez pompe¢ jest mniejszy
od wydatku potrzebnego do pracy silnika na bie-
gu jalowym.

Walka z woda w paliwie

Z oplsanych powyzej uszkodzen uktadow paliwo-
wych wynika, jak niebezpieczna jest woda zawarta
w paliwie. Dlatego tez odwadnianie paliwa jest bar-
dzo istotnym problemem absorbujgcym wiele sit
i §rodkow.

Walka z wodg zawartg w paliwie musi zaczynaé
sie do$¢ wecze$nie. Juz przemyst materiatléw pednych
usuwa emulsje wodne z nafty przez podgrzewanie
jej 1 przetrzymywanie w okre§lonych warunkach

w celu oddzielenia osadéw oraz dodawanie specjal-
nych $rodkéw chemicznych zwanych deemulgatorami.

W warunkach eksploatacji zasadniczymi formami
walki z wodg jest ditugotrwale przetrzymywanie pali-
wa w zbiornikach (np. normy angielskie przewidujag
przetrzymywanie paliwa w zbiornikach przed dostar-
czeniem go do samolotéw w czasie 3 godz. i 20 min
na kazdy 1 m wysoko$ci stupa paliwa) i systema-
tyczne zlewanie osadu z ich dna (w sklad takiego
osadu wchodzg oprécz wody takze zanieczyszczenia
mechaniczne), dokiadne filtrowanie paliwa w mo-
mencie napeiniania nim autocystern oraz wprowa-
dzanie specjalnych domieszek chemicznych (np. ff—
hydroksyeter etylowy), odznaczajgcych sie zdolnoscia-
mi lgczenia si¢ z wodg i rozpuszczania w paliwie
przy Jjednoczesnej nieodwracalnej higroskopijnosci
(nie dopuszczajacej do powtornego wydzielenia sie
wody z powstatego w ten 'sposéb zwigzku (domiesz-
ka -+ woda).

Najefektywniejsze obecnie rezultaty odwadniania
paliwa osigga sie na drodze elektrycznej. Stosowane
procesy elektroodwadniania pozwalajg na prawie cat-
kowite usuniecie wody z paliwa, np. paliwo JP-5
o zawarto$ci 3% wody po przej$ciu procesu elektro-
odwadniania zawiera jg tylko w ilo$ci 0,000 06%o.

Nalezy takze pamietaé, ze tak prosta czynno$é jak
zlewanie osadéw z najnizej polozonych miejsc zbior-
nikow paliwowych samolotu i jego filtrow — odstoj-
nik6w w znacznej mierze przyczynia sig¢ do likwida-
cji wody zawartej w paliwie.

Drugim, nie mniej istotnym problemem majacym
wplyw na bezpieczenstwo lotéw i bezawaryjng eks-
ploatacje sprzetu lotniczego jest S$cista i systema-
tyczna kontrola paliwa uzywanego do napedu silni-
kéw turbinowych.

Kontrola ta powinna byé przeprowadzana nie tylko
w laboratorium, ale takze na starcie, bezposrednio
przed napelnieniem zbiornikéw samolotowych pali-
wem.

Najcze$ciej stosowanymi metodami kontroli zawar-
toSci wody w paliwie w warunkach startowych jest
badanie probki paliwa sposobem wizualnym, ktéry
pozwala wykry¢ wode w fazie wolnej i w postaci
emulsji, jezeli jej zawarto§é przekracza 0,003%, i me-
todami chemicznymi uzywajgc do tego celu takich
odczynnik6éw, jak: pasty wodoczule, nadmanganian
potasu, dwuchromian wapniowy itp.
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PIEKNO TECHNIKI

Doroczny konkurs fotograficzny tygodnika ,,Przeglad Techniczny’?

Konlynuujge wicloletnig tradycje redakcja

dwa konkursy fotograficzne dla amatorow

,Przegladu Technicznego’” oglasza w 1966 r.

A. Pickno nowej techniki — Zdjecia z tego zakresu powinny podkreslaé¢ piekno tematu,
ktorym mogg byc¢: nowoczesne konstrukcje, maszyny, urzgdzenia, budowle, procesy techno-

logiczne i produkcyjne itp.

B. Pickno starej techniki — 2Z okazji roku

stulecia ,,Przeglgdu Techniczncgo” redalkcja

wprowadzita do konkursu temat: stara technika (analogie i kontrasty z nowg technika,

ukazanie rzeczy zapomnianych).

Warunki konkursu

W konkursach moga braé¢ udzial tylko fotoamatorzy. Nie mozna nadsyla¢ zdjeé¢ juz publiko-
wanych. Format zdje¢ 18 X 24 w dwoch ecgzemplarzach: matowym i btyszczgcym. Kazdy autor
mozc nadesta¢ po trzy prace w obu konkursach. Zdjecia nalezy opatrzy¢ tylko dowolng
5-cyfrowq liczhg. W osobnej kopercie oznaczonej pieciocyfrowym godiem nalezy przystac
dane: imie i nazwisko, zawdd, adres, nazwy zdje¢. Termin nadsylania prac uplywa — 30 czerw-
ca 1966 (konkurs A) i 30 wrzes$nia 1966 (konkurs B).

Cgloszenie wynikoOw konkursu nastgpi 1 pazdziernika 1966 (konkurs A) i 1 listopada 1966
(konkurs B). Dla zwyciezcOw przewidziane liczne nagrody pieni€zne i rzeczowe.
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Pomiar odksztalcen metodq elastooptyki w swietle odbitym
Czesé IX

Technologia plytkil z zywicy epoksydowe]
typu Epidian 5
Uwagi og6line

Wykonywanie pltytek z zywicy epoksydowej na og6l
nie nastrecza zadnych trudnosci, dopdki grubosé¢ ptyt-
ki nie jest mniejsza od dwoch milimetrow. Ogodlng
zasadg jest, aby na formy do odlewania stosowaé¢
winidur i smarowaé go pastg silikonowa.

Préby odlewania zywicy Epidian 5 pomiedzy ply-
tami szklanymi, celofanem, igelitem, posmarowanymi
tg pastg nie udawatly sie.

Najlepszg powierzchnig winiduru jest powierzchnia
surowa, ale bez jakichkolwiek rys, ktore powodujg
zbyt mocne przywieranie zywicy do formy.

Polerowanie powierzchni formy w celu otrzymania
lustrzanej gtadko$ci odlewu prowadzi do mocnego
przylegania ptytki do formy i w rezultacie przy pro-
bie oderwania plytka niszczy sie. Zjawisko to zacho-
dzi prawdopodobnie wskutek tego, ze pasta silikono-
wa, ktérg powierzchnia jest posmarowana, nie utrzy-
muje sie na gtadkiej powierzchni i cze$ciowo jest
znoszona przez naplywajgcg zywice, cze$Sciowo wcho-
dzi trwale w sklad powierzchniowej warstwy plytki.
Wskazuje na to, ze po oderwaniu pitytki od polero-
wanej powierzchni winiduru stwierdzono, iz jest ona
zupelnie sucha w przeciwienstwie do powierzchni su-
rowej, ktora pozostawala powleczona warstwg pasty.
Ponadto plytka odjeta od winiduru polerowanego
miala wyrazne powierzchniowe plamy zmetnienia,
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6. Konstrukcja formy:
L —lejek; W — winidur; D — wkiadka dystansujqca
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czego nie miata przeciwna powierzchnia, odjeta od
winiduru surowego.

Budowa formy

Poniewaz w wykonywanych probach byly potrzebne
piytki prostokgtne okolo 25 X 100 mm, wykonano po-
jedynczg forme wypelniong zywicg przez nalewanie
(rys. 6).

Taka konstrukcja formy umozliwila stosowanie
wkladek dystansujgcych réznej grubosci, dajgcych
w efekcie roznej gruboéci pilytki.

Wktadki dystansujgce wykonano z celuloidu.

Przygotowanie formy do nalewania zywicy

Przed nalewaniem zywicy powierzchnie wewnetrzng
formy nalezy posmarowaé pastg silikonowg. Najlep-
szg grubo$§¢ warstwy uzyskuje sie przy smarowaniu
palcem przy $rednim nacisku. Poniewaz linie papi-
larne pozostawiajg smugi, wygladza sie je rurkg
szklang, ale juz bez docisku. Kilkakrotne mocne po-
ciggniecie rurkg szklang moze calkowicie usungé pa-
ste z gtadkiej, rownej powierzchni. Réwniez powierz-
chnie wkladki celuloidowej smaruje sie pastg, aby
nie nastgpilo sklejenie przy ewentualnym dostaniu
sie zywicy pomiedzy wkladke — i ptytke winidurows.

Posmarowane czesci formy sklada sie i lgczy $ru-
bami. Wystarczajgce jest dokrecenie nakretek lekko
palcami. Zbyt mocno doci$niete piytki zamykajg od-
plyw powietrza pomiedzy nimi i trudno jest woweczas
unikngé zamykania powietrza przez zywice i w rezul-
tacie zepsucia odlewu.

Przygotowanie zywicy do odlewania

Przed nalewaniem zywice Epidian 5 trzeba wymie-
sza¢ z utwardzaczem Tecza. Dodatek utwardzacza
wynosi 8—10°, w stosunku ciezarowym. Na wykona-
nie jednej plytki grubo$ci milimetra o wymiarach
25 X100 mm potrzeba 4 gramy tworzywa (zywicy
wraz z utwardzaczem). Poniewaz przy wymieszaniu
obu skladnikéw pozostajg w zywicy pecherzyki po-
wietrza, nalezy poczeka¢ do poét godziny az peche-
rzyki znikng. Jednak przez ten czas zywica gestnieje
juz w takim stopniu, ze odlewanie plytki grubosci
milimetra jest utrudnione, a grubosci 0,5 mm nie-
mozliwe. Dlatego najwygodniej jest usuwaé peche-
rzyki za pomocg pompy prozniowej, co trwa ok. 1 do
5 minut zaleznie od lepko$ci zywicy. Uzywano do
tego celu zlewki, w ktérej od razu mieszano zywice,
zatkang korkiem gumowym z otworem dla doprowa-
dzenia koncowki pompy. Przy usuwaniu powietrza
trzeba uwazaé, aby piana tworzgca sie przy zbyt
szybkim ro$nieciu pecherzykoéw nie dostala sie do
przewodu ssgcego pompy. Momentem najodpowied-
niejszym do zakonczenia odsysania powietrza jest
znikniecie piany z powierzchni zywicy. Otrzymuje sie
juz wtedy calg objeto$¢ zywicy bez pecherzvkow
gazu. )

Jezeli po zniknieciu piany pompa dziala nadal, we-
wnatrz zywicy tworzg sie pecherzyki gazu. Sg to
prawdopodobnie rozpuszczalniki pozostate w zywicy
w procesie technologicznym wytwarzania i niedo-
ktadnie odparowane.

Odlewanie plytki
Zywice nalewano stopniowo, aby nie zamykaé od-

ptywu powietrza przez lejek, co znacznie opdznia na-
peilnianie formy (rys. 7).



7. PotoZenic formy przy nalewaniu 2ywicy:
W — wylot powietrza; P — poziom zywicy

Przy odlewaniu plytki grubosci 0,5 mm trzeba jak
najszybciej przeprowadzi¢ wstepne operacje i rozpo-
czg¢ nalewanie zywicy, gdyz tyvlko przez czas okolo
15 minut od wymieszania moze ona wypelni¢ szcze-
line takiej grubosci.

Plytke grubos$ci rzedu jednego milimetra mozna
latwo odla¢ w przeciggu pét godziny od wymieszania
skladnikow.

Czas zastygniecia zywicy wynosi przynajmniej 24
godziny dla zywicy rzadkiej i okolo 12 godzin dla
zywicy gestej. (OKkreSlenie zywicy rzadkiej i gestej
jest orientacyjne. Jako zywice rzadkg mozna uwa-
za¢ takg, z ktorej pecherzyki powietrza ulatniajg sie
z zauwazalng predkoscig i po okolo 15 minutach cala
objeto$§¢ i powierzchnia pozostaje wolna od nich).

Weczesniejsze otwieranie formy prowadzi z reguly
do zniszczenia plytki.

NajczeSciej przy otwieraniu plytka caltkowicie od-
dziela sie od jednej polowy formy, za$ pozostaje na
drugiej wraz z wktadkg celuloidowg. Przytrzymujgc
wowczas krawedz plytki listwg latwo oddziela sie
wkladke celuloidowg ,odlamujgc” jg jednoczesnie
wzdluz calej diugosci. Poniewaz pasta silikonowa
skleja plytke z formg, oddziela sie jg za pomocg
polowy zyletki (przy uzyciu calej zyletki drugie
ostrze kaleczy plytke lub forme). Pasta przenosi tylko
naprezenia styczne, wiec plytka dobrze zastygnieta

~odrywa sie latwo.

Oddzielanie ptytki przy zbyt wczesnym otworzeniu
formy, jeSli nawet przy tym nie zostala uszkodzona,
niszczy jg calkowicie.

Plytke po oddzieleniu nalezy oczysci¢ z pasty. Moz-
na paste zmywaé¢ szmatkg namoczong w benzynie.
Ale najlepiej jest zmy¢ acetonem i nastepnie zanu-
rzy¢ na kilka minut w benzynie.

Obrobka cieplna zywicy

Poniewaz zywica zastyga szybciej niz zdgzy calko-
wicie przebiegngé¢ polimeryzacja, dla umozliwienia
ukonczenia procesu wygrzewa sie plytke w piecu.

Wygrzewanie przeprowadza sie w temperaturze 50
do 60 °C przez dwie godziny. Plytke powinno sie
ogrzewal wraz z piecem i po zakonczeniu wygrze-
wania studzi¢ réwniez razem. Nie stwierdzono zmian
w zywicy przy szybkim studzeniu pieca z otwartymi
drzwiami.

Wykonanie probki

Przygotowanie prébki metalowej

Na, podstawie doswiadczen stwierdzono, ze probka
metalowa powinna by¢é obrobiona calkowicie przed
sklejeniem. Wspodlne wiercenie otworu przez metal
i zywice nie udawalo sie. Mimo bardzo intensywne-
go chlodzenia, ptytka odklejala sie w okolicy otworu
wierconego.

Powierzchni probki nie poddawano zadnej obrobce
mechanicznej ani chemicznej. Jak wykazaly proby,
bylo to wystarczajgce, poniewaz odklejanie i peknie-
cie, plytki zywicowej nastepowalo niemal jedno-
czesnie.

Klejenie prébki

Bezposrednio przed Kklejeniem zmywano powierz-
chnie metalu i zywicy acetonem i zanurzano w ben-
zyne na 10 minut w celu odtluszczenia, po czym su-
szono okolo 10 minut.

Zywice na klej przygotowuje sie analogicznie jak
do odlewania pitytki. Klejem smaruje sie obie po-
wierzchnie i pozostawia kilka minut przed zlozeniem,
aby znikly ewentualne nieréwnosci. Nastepnie nakla-
da sie plytke na probke i calo$¢ uklada sie na pilas-
kiej poziomej ptlycie.

Najwiekszg wytrzymalo$¢ polgczenia uzyskuje sie,
jezeli wigzanie Kkleju przebiega pod dociskiem okolo
0,07 do 0,14 kG/cm? Obroébke cieplng calej probki
dokonuje sie analogicznie jak przy odlewaniu ptytki.

Ostateczna obrobka ptytki

Poniewaz na probke metalowg majacg pewng okre-
$§long geometrie nakleja sie plytke o wymiarach brut-
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8. Stoisko w widoku z géry (pokazano najwygodniejsze usta-
wienie statywu):
M — podstawa maézyny wytrzymatosciowej, P — podstawa
polaryskopu, C — ciezarki

to, konieczna jest koncowa obrobka mechaniczna nad-
datkoéw zywicy. Calg obrobke koncowsg wykonywano
recznie, lgcznie z wierceniem otworu. Uzasadnione to
jest odklejaniem sie piytki przy probach wiercenia
mechanicznego, a wiec z duzg szybko$cia, nawet przy
intensywnym chlodzeniu.
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Przeprowadzenie proby
Zestawienie aparatury pomiarowej

Do przeprowadzenia proby uzywano nastepujacych
aparatéw i przyrzadow:

polaryskop ze Srubg mocujgcg do statywu,

statyw od teodolitu,

trzy ciezarki o ciezarze 5 kG ccchowane,

transformator,

klucz 14 do mocowania aparatu fotograficznego,

probka,

maszyna wytrzymalosciowa z zakresem do 2500 kG,

uchwyly do mocowania probki,

gumka do lekarstw,

A

ok

90

9. Pomiur odleglosci polaryskopu od probvlki

tekturka z nadrukiem,
lusterko o wymiarach 20 X 20,
{film ORWO 22 DIN.

Ustawienie aparatury

Po sprawdzeniu przygotowania maszyny wytrzyma-
loSciowe]j, zawiesza sie probke w specjalnych uchwy-
tach przegubowych, zapewniajacych osiowe przylo-
zenie obcigzenia. Przy zakladaniu nalezy ustawiaé¢
oS probki w kierunku pionowym.

Nastepnie ustawia si¢ na ciezarkach statyw, usta-
wiajac nozki statywu w otwory cechowania i przy-
mocowywuje sie do niego polaryskop (rys. 8).

Jako optymalng odleglo$¢ polaryskopu od probki
ustalono 9 cm, mierzone w spos6b pokazany na
rys. 9.

Kolejno$§¢ czynnosci przy ustawieniu polaryskopu
jest nastepujgca:

1 — przymocowuje sie do probki lusterko za pomo-
cg uprzednio zalozonej gumki w miejscu, gdzie ma
by¢ wykonany pomiar,

2 — ustawia sie odpowiedniej wysokos$ci statyw
tak, aby plama $wietlna padala na miejsce badane,
3 — ustawia sie polaryskop w odleglosci 9 cm od

probki. Odleglo$¢ mozna regulowac¢ albo przesuwajgc
cigzarki po podlodze, lub w niewielkim zakresie przez
przesuwanie polaryskopu wzgledem statywu po zlu-
zowaniu $ruby mocujgcej,

4 — ustawia sie 0$ optyczng polaryskopu prostopadle
do powierzchni proébki. Ustawienia dokonuje sie
obserwujgc jasno$¢ plamy s$wietlnej na lustrzance
aparatu fotograficznego. Przesuwajac odpowiednio
ciezarki po podlodze reguluje sie kat padania pro-
mieni az do otrzymania maksymalnej jasnosci plamy.
Przestone aparatu fotograficznego ustawia sie na
maksymalne otwarcie,

5 — dokonuje sie ostatecznego ustawienia dtugosci
obiektywu. Na miejsce lusterka zaklada sie tekturke
z nadrukiem i reguluje sig dilugos¢ obiektywu. Przy
prawidlowym ustawieniu osi optycznej polaryskopu
nadruk jest wyraznie widoczny.

Pomimo zastosowania bardzo prymitywnej kon-
strukcji aparatury, przygotowanie stanowiska do wy-
konania préby odbywa sie szybko i z dobrg doktad-
noscig. Kontrolne pomiary ustawienia osi optycznej
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polaryskopu wzgledem powierzchni prébki, wykona-
nego na podstawie obserwacji wzrokowej, wykazalty
odchylke ponizej 1°.

Obserwacja i wykonanie zdjec¢

Zdjecia wykonywano na filmie ORWO 22 DIN. Izo-
chromy wymagaja czasu nasSwietlania okolo 5 do 7
sekund. Zdjecia izoklin wychodzg znacznie wyrazniej
i czas naswietlania moze by¢ odpowiednio krotszy.
Przewaznie stosowano czas okolo 4 sekund.

O ile zdjecia izochrom moga by¢ wykonywane przy
dowolnym ustawieniu probki wzgledem kierunkow
analizatora, to izokliny wymagaja jeszcze odpowied-
niego ustawienia ptaszczyzny polaryzacji. Jest to ko-
nieczne ze wzgledu na mozliwo$é réznego kazdorazo-
wego mocowania probki wzgl¢dem plaszezyzny pola-
ryzacji. Wobec tego obracajgc polaryzator i analiza-
tor przy wyjetych ¢éwieréfalowkach, znajdowano izo-
kline zerowg i nastepnie od zaznaczonego na ostonie
potozenia filtréw mierzono katy obrotu.

Na rys. 10 i 11 pokazano obraz izoklin i izochrom
otrzymany tg metoda. Probka byla tasma aluminiowa
z otworem. Grubo$¢ warstwy czulej optycznie wy-
nosita t=1 mm.

Jak widaé¢, przy tej konstrukcji zdjecia izoklin nie
nadajg sie do wykorzystania ze wzgledu na duze
obszary zaciemnienia. Nie jest to wszakze regulg
i przy badaniu jakiej$ innej konstrukcji mozliwe jest
otrzymanie wyraznych linii izoklin. Nawet przy tych
obrazach izoklin mozna czeSciowo wykorzystaé¢ je,
uzywajagc zdje¢ izoklin zerowych do okre$lenia osi
symetrii, ktéora moze byé¢ potrzebna do wyznaczenia
wielkosci odksztalcen w badanym obszarze.

10. Obrez izoklin otrzymany w Swietle odbitym



MozliwoSci pomiarowe

Aparatura ta umozliwia pomiary w polu o wielko-
$ci ograniczonej przez wymiar ¢wieréfalowek. W opi-
sanym tu ‘przyrzadzie jest to kolo o $rednicy 35 mm.

Z przeprowadzonych proéob wyniklo, Ze za pomoca
tej metody, stosujgc proponowany tu sposéb przygo-
towania probki, mozna dokonywaé¢ pomiaréw od-
ksztalcenn do wielkos$ci rzedu 2%. Zastosowany sposob
przygotowania powierzchni przed sklejeniem zapew-
nia wystarczajgco silne potgczenia warstwy o grubo-
$§ci do 1 mm. Przy takich parametrach moment pek-
niecia warstwy oraz zniszczenia polgczenia Kklejowe-
go zachodzi mniej wiecej jednocze$nie.

Aby mo6c mierzy¢é wieksze odksztalcenia, nalezalo-
by przeprowadzi¢ szersze badania zywicy z dodat-
kiem plastyfikatorow. Zywica bez plastyfikatorow
ma duzy modul Younge’a oraz przy odksztalceniach
powyzej 2%/ charakterystyka jej juz znacznie odbie-
ga od liniowej.

Ponadto konieczne byloby opracowanie nowego
sposobu przygotowania powierzchni przed sklejeniem,
zapewniajgce wiekszg wytrzymalo$¢é potgczenia.

Prace nad tymi zagadnieniami sg juz kontynuowa-
ne i- mozna mie¢ nadzieje na pozytywne ich zakon-
czenie.

W tym stadium metoda nadaje sie juz doskonale
do wykorzystania przy pracach konstrukcyjnych. Ze
wzgledu na maly ciezar aparatury (ok. 4 kG) mozna
ja stosowaé¢ wszedzie tam, gdzie jest odpowiednie
2rodlo prgdu, nawet poza laboratorium przy bada-
niu fragmentow pracujgcej konstrukecji.

Materialy potrzebne do wykonania warstwy Swia-
tloczutej sa w Polsce latwe do zdobycia, wiec z tej
strony rowniez nie ma przeszkody.

Istotny ze wzgleddéw praktycznych jest czas prze-
prowadzenia caltej proby. Oto6z ze wzgledu na proces
wigzania sie zywicy, przygotowanie i przeprowadze-

11. ObLraz 2zbchrom otrzymany w swiectle odbitym

nie préby trwa minimum 6 dni. Sam pomiar izo-
chrom przebiega bardzo szybko, zalezy tylko od cza-
su obciazenia konstrukeji i wykonania zdjeé.

Mgr inz. WLADYSLAW ZABKOWICZ

681.892:533.6.054

Oscylografy petlicowe do préb samolotéw w locie

Przy wspoiczesnych badaniach
naukowych i technicznych szerokic
zastosowanie znalazly  przyrzady
rejestrujgce wyniki pomiaru w spo-
sob ciggly (analogowy). Wyniki po-
miaru rejestrowane w formie ana-
logowej sg bardzo przydatne do
szybkiej oceny badanego procesu.
Przy probach samolotéw ma to du-
ze znaczenie, gdyz czesto konieczna
jest ocena jakoSciowa zachowania
sie badanego obiektu, przed reali-
zacjg dalszej cze$ci programu, pod-
czas gdy analiza szczegbdlowa moze
byé prowadzona w terminie poz-
niejszym. Rejestratory stosowane
w ukladach pomiarowych do préb
w locie muszg spelniaé¢ liczne wiy-
magania. Nalezg do nich: odpowie-
dnia czulo$¢ statyczna i dynamizz-
na, mozliwos$¢ rejestracji wielokana-
lowej przy mozliwie malych wy-
miarach i ciezarze, normalna praca
w zmiennych warunkach obciazen
mechanicznych i zmiennych warun-
kach Kklimatycznych, prosta obstu-

ga itp. Proby nowoczesnych samo-
lotow zwigzane sg z jednoczesnym
pomiarem od Kkilku do Kkilkudzie-
sieciu parametrow. Montaz na po-
kladzie kilku przyrzqdow rejestiru-
jacych ogranicza brak odpowied-
niego miejsca na ich rozmieszcze-
nie. Ponadto rejestracja za pomocy
kilku przyrzadow jest niewygodna
ze wzgledu na dodatkowe klopoty
zwigzane z wzajemng synchroniza-
cja  poszczegbdlnych  parametrow.
Wymagania, o ktorych byla mowa
wyzej, spelniajg oscylograly magne-
toelektryczne nazywane czesto oscy-
lografami petlicowymi*). Mimo roz-
woju nowszych metod rejestracji
znajdujg one dotad powszechne za-
stosowanie do prob sprzetu lotnicze-
go.

*) Galwanometry ze wzgledu na ru-
chomg czes¢ wykonang w ksztalcic pgili
okresla sie czesto nazwg petlic i stad
nazwa oscylografy petlicowe.

Zasada dziatania
Oznaczenia

« — kat wychylenia lusterka,

I — moment bezwladno$ci ram-
ki i lusterka,

k — stata sprezystosci podwie-

szenia,

i -— natezenie pradu przeply-
wajacego przez obwod
ramki galwanometru,

{f -—— natezenie pola magnetycz-
nego,

z — liczba zwojow ramki,

5 — powierzchnia ramki,

wy -— czestotliwo$sé drgan witas-
nych bez uwzglednienia
tlumienia,

«y — czestotliwo$é drgan wymu-
szonych,

[} — wspolczynnik tlumienia,

C -— stala tlumienia.

Pomiarowymi elementami oscylo-
graféw petlicowych sg galwanome-
try lusterkowe.. Galwanometr lu-
sterkowy jest w tym przypadku
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odbiornikiem sygnalu elektrycznego
niosgcego w sobie funkcjonalng za-
lezno$¢ mierzonego parametru. Za-
sada dzialania galwanometru lu-
sterkowego (rys. 1 i 2) polega na
katowym  przemieszczeniu ramkKki
i zwigzanego z nig sztywno luster-
ka pod wplywem wzajemnego od-
dzialywania zmiennego pola mag-

netycznego od przeplywajacego
przez obwo6d pradu i statego pola
o ©f
77 W
N 7,
/i 5
LD s
|
1. Schemat  ideowy
galwanometru lu-
AT IR

sterkowego

magnetycznego od magnesow sta-
tych.

Katowe przemieszeczenie lusterka
przy zatozeniu maltych wychylen,
tj. przy sine=«, okre$la rowna-
nie:

I +C«w’ + ka=S-H-2-i [1]

Czestotliwose drgan wlasnych bez

uwzglednienia tlumienia okre$la
réwnanie:
/% "
Wy = - p
0 \/ .
Wychylenie statyczne lusterka

galwanometru przy wzbudzeniu si-
nusoidalnym opisuje roéwnanie:
By = 2
sta I

Charakterystyki rezonansowe gal-
wanometru lusterkowego pokazano
na rys. 3. Wykre$lono je dla roz-
nych  wspéiczynnikéw  tlumienia.
Jak wida¢ z rysunku, wspélczynnik
tlumienia, dla ktorego charaktery-
styka jest wzglednie ptaska, dla
dostatecznie duzej wielkosci stosun-
ku w/wm, zawiera sie w granicach
0,7. Jezeli dopuszczalne jest nie-
wielkie znieksztalcenie charakte-
rystyki, to mozna rozszerzy¢ zakres
czestotliwo$ci wejSciowych, wyko-
rzystujac charakterystyke odpowia-
dajaca mniejszemu wspoéliczynnikowi

[3]

2. Widok o0g0lny typowych galwanome-
trow
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3. Charakterystyki rezonansowe galwanometrow lusterkowych

¢ — kat wychylenia petlicy,

< — wspoOlczynnik {lumienia

ttumienia. Ttumienie zapewnia sig
elektrycznie przez zwarcie kilku
zwojoOw ramki lub mechanicznie

przez zawieszenie ustroju pomiaro-
wego w specjalnym oleju. Wyehy-
lenie lusterka proporcjonalne do
mierzonego parametru przekazywa-
ne jest poprzez ukiad optyczny na
ruchomg tasme¢ S$wiatloczuly, gdzie
zostaje zarejestrowane.

W tablicy podano charakterystyki
galwanometréow niektorych oscylo-
grafow, z ktorej widaé, ze wiek-
szo$¢ zjawisk zachodzacych w cza-
sie prob moze byé rejestrowana
oscylografami petlicowymi.

Rys. 5 ilustruje przykltadowo
zdjecie wycinka tasmy oscylografu
typu K12-21 z zarejestrowanymi si-

4. Schemat ukladu optycznego

tami na sterownicach (P.; P,; Pkp;
Pi) oraz przecigzeniami (ny; ny;
n;) wzdluz trzech osi samolotu.
Miarg wielkos$ci poszczegbélnych pa-
rametrow jest odleglo$¢ przemiesz-
czenia linii zapisu wzgledem linii
odniesienia (B) wyskalowana w jed-
nostkach mierzonego parametru.

Charakterystyka niektorych oscylo-
grafow stosowanych wspoélczesnie
do prob samolotow w locie

Rejestrator predkosci i wysokosci
typu SD-51 (rys. 6) umozliwia re-

jestracje predkosci i wysokoici w
zakresie h = 0-+-20000 m, V = 200+
~+-1500 km/h ‘oraz trzech dowolnych
wielko$ci nieelektrycznych zamic-
nionych na sygnatl eclektryczny. Reje-
stracji prgdkosci i wysokosci doko-
nuje sie przez przekazanie prze-
mieszczenia membran za pomoca
pryzmatycznego lusterka i ukiadu
cptycznego na ruchomg tasme.
Ksztalt lusterka pozwala na rozdzie-
lenie zakresu pomiarowego na po-
dwojng szeroko$¢ tasmy. Przyrzad
ma trzy predkosci przesuwu tasmy:
1; 5110 mm/sek. Stosowany jest naj-
cze$ciej do prob osiggoéw samolotu
ze wzgledu na mozliwo$¢ rejestra-
cji podstawowych parametréw na
jednej tas$mie (predko$é, wysokosg,

obroty silnika, temp. otoczenia, zu-
zycie paliwa) zsynchronizowanych
wspolng podstawg czasu. Stosowarny
jest réwniez czgsto do préb wilas-
nosci lotnych, ze wzgledu na mozli-
wo$¢ rejestracji predkosci i wyso-
kosci. Dokladnosé¢ rejestracji zawie-
ra sie w granicach 1,5%. Do reje-
stracji stosuje sie papier Swiatlo-
czuly nieperforowany o szerokosci
100 mm i diugosci 10 m.
Oscylograf typu K5-22 (rys. 1)
jest pieciokanalowym rejestratorem.
Jeden kanat przeznaczony jest do
rejestracji podstawy czasu, pozo-



Tablica

Czestotliwosé Zakres reje- . Dopuszca.
Typ Tyo drgan wlasnych| stracji zmien- Czulose Opornose DIy W s obcia-
oscylografu galwano- bez tiumienia | nych parame- ramki w zakresie temp. senie
metru trow
Hz Hz | mm/mA O +20 °C ~—60-+-+60 °C mA
1 2 3 4 | 5 6 7 8 9
I 6500 * 1500 0--590 0,23-+-0,3 7,5 % 1,5 1,0 1,5 30
II 3300 = 300 0--300 0,6-1,0 19,5 + 3,5 1,0 1,5 30
K5-22; III 1500 + 200 0150 2,5--4,5 8 *15 1,0 1,5 15
K2-21; v 380 -+ 20 030 3565 22 * 35 1,0 1,5 2
K20-21 A% 160 * 20 010 300 =450 231 + 3,5 1,0 1,5 0,3
VI 80 030 600850 48+ 10 1,5 2,0 0,2
VII 60 0--30 11001650 50 10 15 2,0 0,1
SD-51 = 200 0--30 8090 10 *1 1,0 1,5 1,1
7—325 18,5 011 3000 18,5
7—339 50 0—30 5400 30
7—315 100 0—G60 2000 33 brak
7—312 100 0—60 825 40 sanych
7—318 150 0--90 300 26 = &
7—338 210 0—125 425 24 5 )
5-119; - 7—324 300 0—180 92 40 g g 50
5—114 7--319 585 0—350 55 22 < © 50
7—320 1000 0—600 10,7 24 = = 100
7—323 1000 0—G600 10 24 8 a 100
7—316 2000 0—1290 2,5 24 100
7—317 3700 0—2200 5,6 24 100
7—326 5000 0—3000 0,7 52 100
stale za$ stuzg do pomiaru dowol- automatyki rozruchu silnikow od- przerwy w zapisie przez zastong na

nych wielkoSci nieelektryczinych
przetworzonych na wielkoSci elek-
tryczne. Wyposazony jest w galwa-
nometry typu III i IV, ma cztery
predkos$ci przesuwu tasmy: 1; 5;
25 i 125 mm/sek.

Rejestracja moze sie odbywaé na
nieperforowanej tasmie $wiattoczu-
lej o szeroko$ci 60 mm i dilugosci
od 8+9 m. Wymiary przyrzgdu wy-
nosza 255 X 214 X 130 mm. Ciezar
kompletu nie przekracza 9,5 kG.

Przyrzad stosowany zaréwno do
préb naziemnych, jak i w locie. Mo-
ze by¢ stosowany do rejestracji
drgan typu flatter, przyspieszen,
parametréow uktadu sterowania sa-
molotu, kontroli pracy elementow

g

3

gy

5. Przyklad

rzutowych itp.

Oscylograf typu K12-21 jest uni-
wersalnym przyrzadem umozliwia-
jacym rejestracje dwunastu para-
metrow. Wyposazony jest w galwa-
nometry III, IV i V typu. Rejestra-
cja odbywa sie na nieperforowanej
tasmie $Swiatloczulej o szerokosci
100 mm i dtugosci do 20 m. W przy-
rzadzie przewidziano cztery pred-
ko$ci ruchu tasmy 3; 12,5; 60;
250 mm/sek. Dokladnos¢ rejestracji
zawiera sie w granicach 1,5 Wy-
miary przyrzadu wynoszg: 295 X
X185 X 330 mm, ciezar kompletu
okoto 17 kG. Ze wzgledu na wza-
jemne przecinanie sie linii zapisu

w przyrzgdzie przewidziano kolejne

St

rejestracji za pomoca oscylografu petlicowego (dolna linia odniesienia B)

krotki moment lusterek poszcze-
golnych galwanometréw. Dzigki za-
instalowanym filtrom rejestracja
moze sie odbywaé¢ rowniez na tas-
mie kolorowej.

Dzigki swoim danym technicznym
i stosunkowo prostej obstudze sto-
sowany jest zarowno do prob w
locie, jak i préb w warunkach labo-
ratoryjnych. Przyrzad ze wzgledu
na liczbe kanalow i charakterysty-
ki petlic szczegolnie jest przydatny
do prob witasnosci lotnych samolo-
tu.

Oscylograf typu K20-21 (rys. 8)
stuzy do proéb sprzetu lotniczego
w locie i w warunkach naziemnych.
Wyposazony jest w galwanomeitry
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6. Widok ogdlny oscylografu typu SD-51

typu I; II; III; IV; V; VI i VIL
Zestaw galwanometrow pozwala na
rejestracje w szerokich granicach
czestotliwosci. Wysoka czulos¢ gal-
wanometrow typu V; VI i VII po-
zwala na rejestracje bardzo matych
pragdow bez konieczno$ci wzmacnia-
nia lub 2z niewielkim wzmocnie-
niem. Ma to duze znaczenie przy
stosowaniu w ukladach pomiaro-
wych czujnikéw tensometrycznych.
Rejestracja odbywa sie na tas$mie
Swiattoczulej o szeroko$ci 190 mm
i diugo$ci 30 m. W przyczgdzie
przewidziana jest rejestracja na
tasmie Kkolorowej dla tlatwiejszeyo
rozroznienia linii zapisu poszcze-
g0lnych parametrow. Przy rejestra-
cji na tasmie czarno-bialej rozroz-
nianie linii zapisu odbywa sie po-
dobnie jak w oscylografie typu

K12-21. Przyrzad ma 7 predkosci
przesuwu tasmy: 1; 2,5; 25; 100;
250; 1000 i 2500 m/sek. Wszystkic

kanaly pomiarowe synchronizuje sie
wspo6lng podstawg czasu. Generato-
rem podstawy czasu jest mecha-
nizm typu MCz-62. Dokladno$¢ re-
jestracji zawiera sie w granicach
od 1 do 2"%. Wymiary przyrzgdu
wynoszg: 484 X 291 X 281 mm. Cie-
zar kompletu okolo 38 kG.
Oscylografy typu 5-119 (rys. 9)
wykonywane przez firme Consoli-
datet Engineering Company maja
od 36 do 50 kanalow pomiarowych.

7. Widok ogolny oscylografu typu K5-22
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Mogg by¢ wyposazone w galwano-
metry serii 7-2000 i 7-3000, w =za-
leznosci od potrzeb. W przyrzgdach
przewidziano 16 predkos$ci ruchu
tasmy, od 2,5 mm/sek do 2500 mm/
/sek. Zapas taSmy okoto 75 m. Oscy-
lografy tego typu nadajg sie do re-
jestracji  wiekszo$ci parametrow
mierzonych podczas prob w locie.
Zasilanie przyrzadu odbywa sie na-
pieciem prgdu zmiennego 105—125V
o czestotliwosci 60 Hz lub napie-
ciem pradu statego 24—28 V.

Drugim przykladem oscylografu
wykonanego przez firme Consolida-
tet Engineering Company jest przy-
rzqd typu 5-114-P-3 (rys. 10). Przy-
rzagd wyposazony jest w galwano-
metry serii 7-300, ma 24 kanaty po-
miarowe. Rejestracja odbywa sie na
tasmie Swiatloczulej o dlugosci od
30 do 180 m, szeroko$ci 175 mm,
z predkoscig ruchu tasmy od 12,5
mm/sek do 2800 mm/sek. Wspdlna
synchronizacja poszczegélnych ka-
naléw podstawg czasu co 0,1 sek
lub co 1 sek. Przyrzad nadaje sie
szczegblnie do badania proceséw
dynamicznych. Przy rejestracji o
nie przecinajgcych sie wzajemnie
liniach zapisu, w przypadkach obu
wymienionych oscylograféw mozli-
wa jest automatyczna obrébka wy-
nikow.

Oscylograf typu 590 wykonany
przez firme Midwestern Instruments

e

9. Widok o0golny oscylografu

typu 5-119

10. Widok ogolny oscylografu typu 5-114-
-3-P

11. Widok o0go0lny oscylografu typu 590

12. Widok ogolny przyrzadu do obrobki
fotochemicznej tasm oscylografow petli-
cowych



posiada 32 kanaly pomiarowe. Wy-
posazony jest w galwanometry o
czestotliwosciach drgan wtasnych od
100—3500 Hz. Rejestracja odbywa
sie na tas$mie $wiatloczutej o sze-
rokosci 175 mm i dlugosci okolo
45 m z predkoscig przesuwu tasmy
od 2 mm/sek do 3250 mm/sek. Syn-
chronizacja wspoélng podstawg cza~
su co 0,1 sek lub co 1 sek. Zasila-
nie napieciem prgdu stalego w za-
kresie od 24 do 28 V.

Omowione oscylografy stanowig
tylko cze$§é licznych typow stosowa-
nych wspolczeSnie do prob sprzetu
lotniczego. Ze wzgledu na to, ze
w  wiekszo$ci
zblizone charakterystyki, omoéwienie
ich ograniczono do kilku wybra-
nych przyktadow. )

Oproécz licznych zalet, stosowanie
wymienionych oscylograféw do prob
w locie obarczone jest zasadniczo
dwoma niedogodno$ciami, a miano-
wicie:

— koniecznos$cig obrébki fotoche-
micznej,

— utrudniong automatyczng re-

dukcjg danych (szczegllnie przy
wzajemnie przecinajgcych sie li-
niach zapisu).

Niedogodno$§¢ pierwsza nabiera

znaczenia przy stosowaniu rejestra-
cji na tasmie kolorowej, ze wzgledu
na trudniejszg obrobke fotoche-
miczng. Do obrobki fotochemicznej
tasm oscylograficznych stosuje sic
niekiedy specjalne urzgdzenia ogra-
niczajgce w duzym stopniu wymie-
niong niedogodnos$é.

Rys.™2 ilustruje poétautomatyczny
przyrzad pozwalajgcy na obrobke
fotochemiczng tasmy czarno-bialej
przy Swietle dziennym z predko-
Scig okolo 3 metréw na minute.
Przyrzad przewidziano dla tasmy
o szeroko$ci do 300 mm i diugosci
70 m.

Niedogodnos$é ta zostala wyelimi-
nowana w niektérych rozwigza-
niach konstrukcyjnych oscylogra-
féow laboratoryjnych przez zastoso-
wanie taSmy uczulonej na ultrafio-
let. Przykladem takiego rozwigzania
moga byé oscylografy typu M1508

. Widok o0goélny oscylografu typu M1508

(rys. 13) produkowane w USA. Maja
one od 12 do 24 kanaléw pomiaro-
wych. Wyposazone sg w galwano-
metry o czestotliwo$Sciach drgan
wlasnych do 5000 Hz. Przyrzady
tego typu pozwalajg na ogladanie
zapisu niemal bezpos$rednio po re-
jestrowaniu.

Niedogodnos¢ druga jest bardziej
klopotliwa. Wystarczy bowiem spoj-

.

rze¢ na rys. 5, aby zrozumieé¢ trud-
nos$ci przy konstruowaniu automa-
tycznego przyrzadu do ciggltego
§ledzenia ze zmiang amplitudy linii
zapisu i przetworzenia jej na syg-
naly elektryczne w postaci analo-
gowej lub cyfrowej. Spotyka sie
kilka rozwigzan konstrukeyjnych
tego rodzaju urzgdzen mniej Ilub
wiecej zautomatyzowanych. W przy-
padku gdy linie zapisu wzajemnie
sie nie przecinajg, projektowanie
uktadu do automatycznej redukecji

~ danych przy obecnym stanie tech-

niki obliczeniowej nie przedstawia
wiekszych klopotow.

Korzystanie z urzgdzen do auto-
matycznej redukcji danych zareje-
strowanych na tasmie oscylogra-
ficznej jest oplacalne jedynie w
przypadkach mozliwosci maksy-~
malnego ich wykorzystania.

Mimo wymienionych niedogodno-
$ci, oscylografy petlicowe sg wy-
godnym urzadzeniem w reku inzy-
nieré6w prowadzgcych préby sprzetu
lotniczego.
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Obecny rozwéj niemal wszystkich
dziedzin nauki i techniki jest $cisle
zwigzany — z jednej strony — z
zastosowaniem najnowoczes$niej-
szych elektronicznych maszyn mate-
matycznych, z drugiej za§ — =z
opracowaniem odpowiednich sposo-
béw programowania i zapisywania
problemoéw obliczeniowych w posta-
ci tzw. jezyka algorytmicznego.
Historia metod dogodnego formu-
lowania zagadnien obliczeniowych,
przewidzianych do rozwigzania
przez maszyne, czyli tworzenia je-
zyka algorytmicznego, jest stosun-
kowo krotka lecz bogata w tresci
i osiggniecia. W okresie poczatko-
wym programy byly ukladane w
Scistym dostosowaniu do danego
typu maszyny liczgcej, czyli w tzw.
kodzie wewnetrznym. NiedogodnoS$ci
tego systemu byly powodem po-
wstania szeregu jezykéw algoryt-

681.14:656.71

Mozliwosci zastosowania
elektronicznych maszyn matematycznych

do projektowania lotnisk

micznych, ws$réd Kktérych coraz
wiekszg powszechno$¢ uzyskuje je-
zyk ,, ALGOL-60" z szeregiem mu-
tacji, réznigcych sie jedynie w dru-
gorzednych szczegélach. Jezyki te,
a zwtaszeza ,,ALGOL-60", stanowig
dogodny spos6b do porozumiewania
sie ludzi miedzy soba, a réwnoczes-
nie umozliwiajg ,,porozumiewanie
sie” czlowieka z maszyng oblicze-
niowg za pomocg tzw. translatora,
stanowigcego specjalny program,
przekladajgcy program obliczeniowy
z danego jezyka algorytmicznego
na jezyk wewnetrzny danej maszy-
ny.

Oczywiscie maszyna obliczeniowa
nie moze zastgpi¢ procesu myvs§lenia
wlasciwego mozgowi czlowieka, mo-
ze za$ jedynie uwolni¢ go od zZmud-
nej, wielokrotnie powtarzajgcej sie
procedury skomplikowanych obli-
czen matematycznych, roztozonych
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w maszynie na najprostsze elementy
rachunkowe. Zatem, zadanie czlo-
wieka sprowadza sie do sprecyzo-
wania problemu obliczeniowego pod
wzgledem matematycznym, opraco-
wanie go w postaci programu ulo-
zonego w jezyku algorytmicznym
i przekazanie go maszynie w sposob
dla niej odpowiedni.

W dziedzinie projektowania lot-
nisk wybitnie pracochtonng pozycje
stanowig projekty wysokoSciowego
uksztaltowania zasadniczego ele-
mentu lotniska, ktory stanowi pole
wzlotow 2z zespolem nawierzchni
sztucznych drog startowych i ma-
nipulacyjnych.

Przy projektowaniu pola wzlotow
mozna wyodrebni¢ dwa zasadnicze
momenty: zaprojektowanie jego
wysokosSciowego uksztaltowania oraz
obliczenie objetosci niezbednych
przy tym robdét ziemnych 1 ich
cdpowiedniego przemieszczenia.
OczywiScie, obydwa te elementy
pracy projektowej sg ze sobg Scisle
zwigzane. WitaSciwym kryterium ja-
kosci rozwigzania projektowego jest
efekt ekonomiczny, wyrazajgcy sie
optymalng iloScig robo6t ziemnych
i uwzgledniajgcy najkorzystniejsze
odleglo$ci przewozu mas ziemnych.
Ustalenie wysokoSciowego uksztal-
towania pola wzlotéw musi opieraé¢
sie na odpowiednich wytycznych
i warunkach technicznych, dotyczg-
cych dopuszczalnych spadkéw po-
wierzchni oraz minimalnych pro-
mieni Kkrzywizny tej powierzchni,
roznych na ogét w kierunku po-
dtuznym i poprzecznym, jak i dla
poszczegbdlnych elementow pola
wzlotow.

Najkorzystniejsze rozwigzanie za-
lezne jest od do$wiadczenia projek-
tujgcego i uzyskuje sie przez kolej-
ne proby, co oczywiScie zwieksza
i tak juz znaczny naklad pracy
obliczeniowej. Prace projektowe pro-
wadzone sg zwykle na podkltadzie
pomiarowym w postaci zdjecia sy-
tuacyjno-wysokoSciowego terenu
siatkg kwadratow o boku 40 m
(rzadziej 20 m) z podaniem rzed-
nych istniejgcych terenu w naro-
zach kwadratéow i naniesieniem po-
ziomnic.

Przy obecnie stosowanych wymia-
rach projektowanych poél wzlotow
przedmiotem manipulacji oblicze-
niowych jest okoto 700 punktéw wy-
sokoSciowych (narozy kwadratow),
dla ktorych nalezy ustali¢ projekto-
wane rzedne wysokosSciowe oraz
rzedne robocze, stanowigce roznice
w stosunku do rzednych istniejg-
cych. Ponadto, dla réwniez okolo
700 kwadratow, nalezy obliczy¢ obje-
tosci niezbednych rob6t ziemnych
z rozro6znieniem kwadratow o rzed-
nych roboczych jednego znaku i
i znakoéw roéznych. Wydaje sie, iz
powyzsze zobrazowanie do$¢é wyraz-
nie charakteryzuje pracochlonno$é
niezbednych obliczen matematycz-
nych, zwtlaszcza ze, jak juz wspom-
niano, operacje te w szeregu przy-
padkéw muszg by¢ powtarzane kil-
kakrotnie w celu uzyskania najko-
rzystniejszego rozwigzania.

Przedstawiony stan, jak roéwniez
wymagania postepu technicznego i
modernizacji warsztatu pracy pro-
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jektowej wskazywaly na celowo$¢
przeprowadzenia prob zastosowania
do pracochlonnego procesu oblicze-
niowego elektronicznej maszyny ma-
tematycznej.

Z inicjatywy Biura Projektow Za-
rzgdu Lotniskowego Wojsk Lotni-
czych w roku 1964 nawigzano poro-
zumienie 2z Centrum Obliczenio-
wym Polskiej Akademii Nauk oraz
Uniwersytetem Warszawskim, dys-
penujgcym maszyng obliczeniowsy
typu ,,GIER” produkcji dunskiej.
Biuro Projektow delegowalo do CO
PAN swego pracownika, autora te-
go opracowania, aby poznal z za-
sadg programowania w jezyku
,,ALGOL” oraz uczestniczyl! w opra-
cowaniu odpowiednich programoéow,
stuzgcych do stopniowego ujecia za-
gadnienia projektowania po6l wzlo-
tow przy uzyciu elektronicznej ma-
szyny liczgcej. W opracowaniach
programow obliczeniowych wzieli
udziat pracownicy Centrum Obli-
czeniowego z drem Wi Turskim na
czele. Zyczliwe ustosunkowanie sie
rektora Uniwersytetu Warszawskie-
go, dra St. Turskiego, umozliwilo
korzystanie z maszyny matematycz-
nej do przeprowadzania kontroli
opracowywanych elementéw pro-
gramoOw obliczeniowych.

Dokonane proby, majgce charak-
ter eksperymentalny, dalty szereg
rozwigzan czeSciowych:

— zaprojektowanie przez maszyne -

wysokoSciowego uksztaltowania po-
la wzlotéw (bez nawierzchni sztucz-
nych) z uwzglednieniem dopuszczal-
nych spadkéw minimalnych i mak-
symalnych oraz minimalnych pro-
mieni krzywizny w kierunku po-
diuznym 1 poprzecznym;

— wyznaczenie objetoSci robot
ziemnych w poszczegbélnych kwa-
dratach o rzednych roboczych jed-
nego znaku i kwadratach o rzed-
nych ze znakami réznymi (kwadra-
ty przejSciowe) z uprzednim wyzna-
czeniem rzednych projektowanych i
roboczych, przy czym obliczenie ro-
bot ziemnych dokonywano w aspe-
kcie uzyskania wlaSciwego bilansu
robot.

Podane czynno$ci ujeto w odpo-
wiednie programy, opracowane w

jezyku ,,ALGOL” i praktycznie
sprawdzono za pomocg maszyny
,,GIER”.

Uzyskane rezultaty nie stanowig
jeszcze kompleksowego rozwigzania,
nie zostaly bowiem uwzglednione
problemy transportu mas ziemnych,
gospodarki ziemia ros$linng, projek-
towania pola wzlotow z nawierz-
chniami sztucznymi itp. — stanowig
jednak wyrazng przestanke i wska-
zowke, iz kompleksowe rozwigza-
nie zagadnienia jest mozliwe, a wy-
maga jedynie dalszych studiéw. Sg
one rowniez stwierdzeniem, ze
swoista mechanizacja umystowej
pracy ludzkiej jest mozliwa i ma
zastosowanie nawet w dziedzinie
projektowania, oczywiScie w cha-
rakterze czynnika pomocniczego.

Szczegbdlowe sprawozdanie z do-
tychczas przeprowadzonych prac w
omawianym tutaj przedmiocie be;;
dzie opublikowane przez Panstwo-
we Wydawnictwa Naukowe.

Gléwne kierunki
dziatalnosci

Federalnej Agencii

Lotniczej FAA

Catoscig prac nad kierunkiem i roz-
wojem cywilnego lotnictwa Stanow Zjed-
noczonych AP (czeSciowo we wspoOlpra-
cy z wojskiem) zajmuje sie Federalna
Agencja Lotnicza (Federal Aviation
Agency). Podzial administracyjny Agen-
cji i kompetencje poszczegolnych dy-
rekcji dostosowane sg do ogolnych po-
trzeb lotnictwa w skali krajowej, ze
szczegolnym uwzglednieniem: bezpie-
czenstwa lotow, urzadzen i kontroli ru-
chu lotniczego, obrony narodowej, roz-
woju lotnictwa handlowego oraz zarza-
dzania i administrowania resortem lot-
nictwa cywilnego.

Jednym z najwazniejszych zadan FAA
jest stale podnoszenie stopnia bezpie-
czenstwa lotow. Wyrazem osiggnieé w
tej dziedzinie jest powazny wzrost lot-
niczych przewozéw pasazerskich, wyra-
zajacy sie 6-procentowym wskaznikiem
wzrostu w stosunku rocznym w ostat-
nich kilku latach. Prace nad podno-
szeniem bezpieczenstwa lotow prowa-
dza do: 1—zmniejszenia czestotliwosci
nowstawania wypadkow lotniczych, 2 —
zmniejszenia do minimum ujemnych
skutkow tych wypadkow. Skutecznym
Srodkiem zapobiegania wypadkom lot-
niczym okazalo sie opracowanie specjal-
nego programu technicznego utrzyma-
nia sprzetu lotniczego. Program ten za-
wiera praktyczne wskazowki obstugi,
przegladow okresowych, remontow i
usuwania najbardziej powtarzalnych
usterelk technicznych sprzetu, zarejestro-
wanego na okoto 1500 samolotach roz-
nych typow, aktualnie eksploatowanych
przez przedsiebiorstwa lotnicze USA.
Program ten ma pomoéc w  ustaleniu
prawidiowej procedury czynnosci przy
sprzecie lotniczym i zwiekszy¢é nieza-
wodnos$é jego dziatania. Niezaleznie od
tego, jednolite praktyki remontowe i
przegladowe maja ulatwié uzytkowni-
kom przystosowanie ich sprzetu do wy-
mogow i standardow panstwowych orga-
now kontroli cywilnych statkow po-
wietrznych.

Rownolegle z pracami nad
ceniem systemoOw obstugi i napraw FAA
prowadzi szkolenie i podnosi kwalifika-
cje mechanikow i personelu techniczne-
go, przygotowujgc go do uzyskania wa-
runkéw na licencje roznych kategorii
technicznych. Potrzeby w tym zakresie
obejmujg okolo 49 tysiecy pracownikow
stuzb technicznych, zatrudnionych w
przedsiebiorstwach lotniczych USA.
Ankietyzacja przedsiebiorstw prowadzo-
na w tym kierunku ma dostarczy¢é ma-
terialu informacyjnego do opracowania
nowych wymagan licencyjnych dla me-
chanikow lotniczych.

FAA prowadzi szerokie badania nad
techniczng sprawnosciag sprzetu. W ostat-
nich latach =zajeto sie w szczegodlnosci
usterkowoscig silnikow odrzutowych.
W przypadku jednego tylko typu silni-
ka powszechnie uzywanego w lotnictwie
USA osiggnieto dzieki temu wydluzenie
resursu miedzyremontowego  z 2200 do
3400 godzin. Z inicjatywy FAA do$wiad-
czenia eksploatacyjne badanego silnika
zbiera okoto 25 przedsiebiorstw lotni-
czych, ktore majg 175% catosci taboru
samolotéw komunikacyjnych USA.

Innym kierunkiem =zainteresowan FAA
jest badanie skuteczno$ci instalowania
na samolotach roéznych urzadzen kon-
trolno-ostrzegawczych, np. o wystepo-
waniu szkodliwych drgan w silnikach
odrzutowych, czy tez zmeczenia mate-
rialu w konstrukcji kadiuboéw skrzydel
i in. Szczegdétowe dane o funkcjono-
waniu roznych urzadzen umozliwiajg do-
konywanie analizy przyczyn powsta-
wania zaklécen. W czynnoSeiach tych
pomagajq metody statystyczne i elektro-
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niczne przetwarzanie danych maszynami
cyfrowymi.

Niemniej waznym czynnikiem w pra-
cach nad podnoszeniem bezpieczenstwa
lotow jJest eksperymentalne instalowa-
nie na samolotach urzadzen rejestruja-
cych okolo 300 réznych danych, w tym
giownych parametrow eksploatacji sa-
molotow w locie: czasu, wysokosci,
predkosci, kursu i przyspieszenia piono-
wego. FAA zamierza wyprodukowacé
prototyp takiego urzgdzenia o mozliwie
uniwersalnym zastosowaniu w lotnictwie
cywilnym USA.

Dla rozszerzenia informacji o przy-
czynach wypadkow lotniczych FAA przy-
gotowuje wprowadzenie do obowiazko-
wego uzytku na poktadzie samolotow
komunikacyjnych urzadzenia rejestru-
jacego rozmowy i inne zjawiska fcnicz-
ne w Kkabinie pilotéw, utrwalajgce je w
okresie 30-minutowym poprzzdzajagcym
lgdowanie. Obowigzek instalowania ta-
kich urzgdzen maja mieé wszystkie sa-
moloty o ciezarze powyzej 12,5 tys. fun-
tow (5600 kG) eksploatowane w regular-
nej komunikacji lotniczej. Specjalnie
powotana instytucja WNAAIS (National
Aircraft Accident Investigation School)
ma przygotowywaé fachowy personel do
badania przyczyn wyvadkoéw lotniczych.

Innym aspektem bezpieczenstwa lotow
jest psychofizjologiczna przydatnosé per-
sonelu lotniczego. Zagadnienie to zle-
cita FAA do opracowania cywilnemu
instytutowi badan acromedycznych
(Civil Aeromedical Research Institute) —
CARI. Zadaniem jego jest badanie psy-
chofizjologicznej przydatnosci personelu
do wykonywania funkecji kontrolerow
ruchu lotniczego oraz pilotow i innych
cztonkow zaldég. Naukowey z CARI po
raz pierwszy zastosowali miniaturowe
encefalografy umozliwiajgce ciggle ba-
danie kontrolne procesu fizycznego sta-
rzenia sie organizmu zalég i wplywu
tego procesu na wydajnosé i Jjakosé
pracy zatdég w powietrzu.

Jakkolwiek worowadzenie
tacji naddzwiekowych samolotow Kko-
munikacyjnych (SST) przewidziane jest
dopiero na lata 1970—72, to jednak juz
dzisiaj FAA interesuje sie zywo czynni-
kami wystepujacymi w goérnych war-
stwach atmosfery, wplywem promienio-
wania kosmicznego na organizm ludzki
i zmianami warunkow pracy zatogi sa-
molotu, w jakich znajdzie sie ona w
przysztosci.

Osobnym problemem, ktéremu facho-
wey z FAA poswiecajg duzo uwagi, Jest
rola ILS w zintegrowanym systemie 13-
dowania i pelne automatycznc ladowa-
nie, w kazdych praktycznie warunkach
meteorologicznych. Faze przejSciowg w
tych przygotowaniach stanowig kolejne
redukcje warunkéw minimum do Iado-
wania, wprowadzane stopniowo w ame-
rykanskich portach lotniczych - ostat-
nio 7, dla Kktéorych ustalono podstawe
chmur 200 stop (60 m) i widzialno$é /s
mili (800 m).

Powazny nacisk ktadziony jestw FAA
na modernizacje metod Xontroli ruchu
lotniczego i lepsze wykorzystanie obsza-
ru powietrznego nad terytorium USA.

do eksploa-

Charakterystyczna jest tendencja do
przechodzenia na automatyzacje kon-
troli i kierowania ruchem lotniczym.

Wprowadzany jest stopniowo system ra-
darow - radiolatarni (Air Traffic Con-
trol Radar Beacon System) — ATCRBS,
ktory zapewnia wiekszg dokladnosé uzy-
skiwanych danych koniecznych do usta-
lania pozycji samolotow bez korzystania
z fonii. Wszystkie wieksze samololy cd-
rzutowe, wojskowe i cywilne, korzysta-
jace z nowego systemu, wyposaza sie
w transpondery do cel6w rozpoznaw-
czvch 1 wustalania wysokoseci lotu. Po-
dobne wyposazenie przewiduje rdowniez
FAA w przysztosci dla samolotow mniej-
szych. D3azeniem FAA jest takze reduk-
cja liczby centrow kontroli ruchu lot-
niczego przy jednoczesnym zwigkszeniu
efektywnosci eksploatowanych stacji i
ich terytorialnego =zasiegu. Wynikiem
dotycheczasowych staran w tym Kierunku
jest redukcia z 29 do 21 ogdlnej liczby
centrow nalezacych do systemu zwane-
go Air Route Traffic Control Centers —
ARTCC. Kontrolowany obsz"r povwiek-
szyt sie z 226000 do 1072000 il kwa-
dratowych, obeimujgc swym zasiegiem
48 stanow (poprzednio tylko 20). Nie bez
znaczenia dla FAA sg przy tym oszezed-
nosci uzyskane na kcsztach eksvloatacii
i utrzymania personelu obstugi tych
stacji.

Specjalny komitet wydzielony przez
FAA zajmuje sie zagadnieniem produk-

cji samolotu ponaddziwiekowego SST.

Prototyp tego samolotu byt przedmio-
tem konkursu, w ktorym wzieli udziatl
najpowazniejsi producenci amerykan-

skiego przemystu lotniczego. Wedlug de-
cyzji prezydenta USA ,,ma on nrzewyz-
sza¢ podobny prototyp w jakimiiolwiek
innym kraju sSwiata’.

W Scistym zwigzliu z pracami nad no-
wymi konstrukcjami lotniczymi pozo-
stajg szerokie badania FAA (prowadzo-
ne wspolnie z Departamentem Obrony
i NASA) w zakresie postepu technicz-
nego i technologicznego: napcedow, kon-
strukcji, tworzyw, paliw i problemow
zwigzanych z techniczng eksploatacja
sprzetu. Z inicjatywy tego zespolu za-
wierane sg kontrakly = przemystem
prywatnym i instytucjami, zajmujgcymi
sie badaniami naukowymi w rozanyin za-
kresie. FAA przywigzuje duze znaczcnie
do badan nad zagadnieniem hatasu (so-
nic boom), wystepujacego przy «ksploa-
tacji samolotow odrzutowych o diizych
predkosciach. W pracach nad tym rpro-
blemem majg byé wykorzystane wszel-
kie dane, uzyskane wnrzy oblatywaniu
samolotu XB-70 Walkiria i innych oraz
wyniki studiow teoretycznych nad pro-
totypem SST. Problem ten jest czeécig
prac objetych wspolag nazwg ,,Froject
Horizon’”, powstatego w 1361 r. Zawiera
on najwazniejsze problemy stojgce przed
lotnictwem USA w latach 1960—1970. Re-
clizacja jego prowadzona jest wspolnie
z resortem lotnictwa wojskowego. Pe-
wien ekwiwalent wysitkow i nakladow
FAA na cele wojskowe iajg stanowié
wyniki prac prowadzonych przez lotnic-
two wojskowe w dziedzinie konstrukcji
Smiglowecow 1 innych samolotow Krot-
kiego startu, ktore pomoglyey w roz-
wigzaniu szeregu zagadnien zwigzanych
z ekonomicznym transportem lotniczym
na krotkie odlegiosci. W sferze zainte-
resowan FAA znajduje sie okolo 14 ty-
pow samolotow wojskowych V/STOL.

Inny wazny odcinek prac FAA — to
porty lotnicze USA. Opracowany =zostat

opiekg FAA majg stuzyé ogélnym po-
trzebom lotnictwa. =Przyjmusqe, z¢ w
roku 1970 USA majg mie¢ okotlo 105 tysiecy
somolotow (obecnie ok. §0 ys.) - Wy-
laczajac z tej liczby samonloty waojskowe
i tabor przedsiebiorstw !lotniczycli re-
gularnej komunikacji —- rozbudowa por-
tow staje sie jedng 2 najbardziej istot-
nych i szybko rosngcych poirzek. Pod-
niesienie stanu wyposazenia portéw ma
dodatkowo zrealizowaé¢ wymagania przed-
siebiorstw lotniczych w zakresie punk-
tualnosci odprawy samolotéw kor:uni-
kacyjnych i zwiekszenia bezpieczensiwa
lotow pasazerskich. Na wielu lotniskach
juz dzisiaj eksperymentuje sie rdéwno-
legte wykorzystanie dwu pasow starto-
wych dla wykonywania dwoéch jedno-
czesnych procedur lgdowania lub startu.
W ramach wspoélpracy 2z lotnictwem
wojskowym FAA kontynuuje s<7knlenie

personelu kontroli ruchu lotniczego dla
wspoélnych potrzeb wojska i lotnictwa
cywilnego. Dzialalnosé ta jest czedcig

,Project Friendship’” majacegn na celu
utworzenie wspolnie z wojskiem najlep-
szego systemu wykorzystania pizestrze-
ni powietrznej, ktory uwzgledniathy za-
rowno zadania obrony jak i komunika-
cji. W ramach realizacji,.Project Friend-
ship’’ dostosowano dla wspodlnych po-
trzeb wojska i FAA 17 stacji radaro-
wych, powiekszajgc ich liczbe do 44.
FAA ma filie w Europie, Afryce i na
Bliskim Wschodzie. Przeprowadzana o-
becnie decentralizacja zarzgdzania re-
sortem lotnictwa cywilnego udziela tym
filiom znacznej autonomii i zwieksza za-
kres odpowiedzialnosci lokalnej we
wskazanych rejonach geograficznych. Ma
to odcigzyé centralny zarzagd w Wa-
szyngtonie od podejmowania decyzji
zwigzanych 2z rozwigzywaniem potrzeb
lokalnych, jakie wynikajg z utrzymywa-
nia przez przedsiebiorstwa lotnicze USA
wlasnych placowek w krajach zamor-
skich i wspoélipracy z lokalnymi wtacdza-
mi lotniczymi odnos$nych Kkrajow -- z

5-letni plan rozbudowy lotnisk. W pierw- Ktorymi USA zwigzane sa umowami o
szej fazie przewiduje sie ulepszenia komunikacji lotniczej lub wspoéipraca
wzglednie budowe okolo 3600 portéow i pomoca techniczng w dziedzinie lot-
lotniczych. Porty znajdujice sig¢ pod nictwa.

W koncu 1965 r. podjeta zostaia W ub. roku zawarta zostata pomiedzy
uchwala zmieniajgca czeSciowo statut MPC i ZG SIMP umowa w sprawle
Naczelnej Organizacji Technicznej. szkolenia pracownikow zaktadow, a w
W miejsce dotychczasowych Wojewodz- szczegolnoscei personelu inzynieryjno-

kich Komitetow Porozumiewawczych
NOT tworzy sie oddzialy wojewodzkie
NOT, ktorych witadzami sg: Walne Zgro-
madzenia Delegatéw, Zarzgd Oddziatu
NOT i Komisja Rewizyjna Oddziatu
NOT. ZzZarzad Oddzialu Wojewoddzkiego
NOT tworzg: przewodniczacy Zarzadu,
cztonkowie Zarzadu wybierani na Wal-
nym Zgromadzeniu Delegatow oraz
przewodniczgcy oddzialdow stowarzyszen
majgcych swg siedzibe na terenie obje-
tym dziataniem OW NOT.
*

W Monitorze nr 56 opublikowane zo-
stalo zarzadzenie nr 56 Prezesa RM
z dn. 12.X.1965 r. w sprawie wysokosci
skiadek czlonkoéw zbiorowych stowarzy-
szen naukowo-technicznych. Zarzadzenie
uzaleznia wysoko$¢ skladki czionka zbio-
rowego od liczby czlonkéw indywidual-
nych stowarzyszenia, zrzeszonych w Kko-
le zaktadowym przy danym zaktladzie
pracy, ktoéorzy optacili skiadki za po-
przedni rok. Dopuszczalna skladka rocz-
na czlonka zbiorowego wynosi: do 20
czlonkéw w kole zakiadowym — 1000 zi,
od 21 do 50 — 3000 z}, od 51 do 100 —
6000 zt itd.

Jak wiadomo, decyzja ostatniego Wal-
nego Zjazdu Delegatow SIMP catosé
wptat z tytulu czitonkostwa zbiorowego
przeznaczona jest dla oddziatow { kot
zaktadowych SIMP.

-technicznego w zakresie techniki i or-
ganizacji przemystu elektromaszynowe-
go. Ministerstwo przekazywaé¢ bedzie
Stowarzyszeniu roczne zlecenie przeszko-
lenia pracownikéw w okreslonych za-
gadnieniach, zas SIMP przedkiadaé be-
dzie resortowi do akceptacji szczegolo-
we plany szkolenia.

*

W dniach 8—10.I1X.1966 r. odbedzie sie
we Wroctawiu IV Krajowa Konferencja
Wytrzymatosci i Badania Materiatow,
organizowana przez SIMP i Instytut Ma-
terialoznawstwa Politechniki Wroctaw-
skiej pod hastem ,,Wspoélczesne metody
badan i wymiarowania wytrzymatoscio-
wego’’. Przewidziane sj obrady w na-
stepujacych sekcjach:

1) sekcja problemoéw podstawowych —
wytezenie, fizyczne aspekty wytrzyma-
tosci, techniki obliczeniowe w zastoso-
waniu do nowych tworzyw;

2) sekcja zastosowan — rozwigzania
konstrukeyjne uwzgledniajgce nowo-
czesne metody wymiarowania oraz za-
stosowanie nowych tworzyw;

3) sekecja metod doswiadczalnych —
klasyczne metody badan wytrzymato-
Sciowych oraz metody tensometryczne,
elastooptyczne, ksztaltowo-zmeczeniowe
i inne.
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ECHNICZNE

SAMOLOT SKROCONEGO STARTU WREN 460

Nowy samolot Wremrr 460 jest zmo-
dyfikowanym przez firme Wren
Aircraft Co. samolotem Cessna 182
(wecze$niejsza modyfikacja dotyczyta
samolotu Cessna 180). Modyfikacja
polega na zastosowaniu dwuszcze-
linowych klap na calej rozpietosci
skrzydla, spoileréow (,,zebéw Wre-
na”’) na goérnej powierzchni skrzy-
dia, nakladek z blachy na krawe-
dzi natarcia skrzydia i pary pozio-
mych statecznikéw ze sterami umie-
szczonych po bokach ostony silni-
ka. Wymienione urzgdzenia nie wy-
magajg oddzielnego uruchamiania
przez pilota, gdyz sg sprzezone z
gléwnymi urzgdzeniami sterujgcy-
mi. Ich wplyw na osiggi i wtasno-
Sci samolotu zwieksza sie dzieki
wzajemnemu oddzialywaniu na sie-
bie poszczegblnych urzgdzen — wy-
eliminowanie z pracy tylko jedne-
go z nich powoduje pogorszenie o
polowe o0siggdéw skroconego startu
i lgdowania. Proste w konstrukciji,
lecz skomplikowane aerodynamicz-
nie dajg one to, co zwykle osigga
sie za pomoca kosztownych i zlozo-

nych urzgdzen, takich jak $migla
przestawialne na odwro6cony ciag,
sterowanie warstwa przyScienng i
skrzela lub za pomocg zmniejszenia
obcigzenia powierzchni skrzydia.
Dodatkowe urzgdzenia samolotu
Wren 460 zwiekszajg jego ciezar
wtasny tylko o 73 kG — ciezar cat-
kowity samolotu pozostaje nie zmie-
niony — oraz zmniejszajg predkos$é
maksymalng o 10 km/h.

Elektrycznie uruchamiane klapy
zapewniajg przy pelnym wychyle-
niu wynoszgcym 30° przyrost wspot-
czynnika sily nos$nej o 87%%. Klapy
umieszczone na koncowych ‘czes-
ciach skrzydla spelniajg réwnocze-
$nie role lotek, ktorych skuteczno$é
przy malych predkosSciach Ilotu
zwiekszajg specjalne kierownice,
wzmagajgce przepltyw powietrza
przez szczeliny klap. Przy wysunie-
tych klapach skuteczno$é lotek jest
tak duza, ze w czasie powolnego ko-
lowania mozna samolot przechylaé
z jednego kola na drugie. W czasie
startu klapy wytwarzajg poduszke
powietrzng, co umozliwia oderwa-
nie sie od ziemi przy predkosci
mniejszej od predkosci przeciggnie-
cia w warunkach lotu.

Stateczno$é poprzeczng i kierun-
kowg zwiekszajg ,zeby Wrena”
pie¢ malych spoileré6w umieszczo-
nych na gornej stronie koncowej
czeSci obu poilowek skrzydia (ry-
sunek 1). Sg one poigczone z lotka-
mi w ten sposéb, ze gdy lotki znaj-
duja sie w polozeniu neutralnym,
spoilery ustawiajg sie w kierunku
strumienia powietrza optywajacego
skrzydlo. Spoilery na potowce skrzy-
dia z lotkg wychylong do goéry usta-
wiajg sie pod katem do kierunku
strumienia (rysunek 2), co zwieksza
opor tej potowki skrzydia i utatwia
zakret. Wielko$¢ odchylenia spoile-
row wzgledem strumienia zalezy od

wychylenia lotek — najwieksze od-
chylenie wynosi 60°.

Naktadki na krawedzi natarcia,
zwiekszajgce promien krzywizny
noska skrzydia i nadajgce mu na-
chylenie do dotu, przyczyniajg sie
do zwiekszenia sily noénej i zapew-
niaja wyjatkowo korzystne charak-
terystyki przeciagniecia. Przez wy-
rownanie strumienia w obszarze
krawedzi natarcia skrzydia naklad-
ki powodujg, ze oderwanie strumie-
nia rozpoczyna sie na krawedzi
splywu, gdzie latwo mozna spowo-
dowaé ponowne jego przywarcie do
powierzchni przez niewielkie zmniej-
szenie kata natarcia.

Zamocowane z przodu kadtuba
dodatkowe poziome usterzenie (zwa-
ne ULS-ultra low speed) — rysu-
nek 3 —jest sprzezone z gléwnym
sterem wysoko$ci i stuzy do zwiek-
szenia sterownos$ci wzgledem osi
poprzecznej przy matych predkos-
ciach lotu, gdy gléwne usterzenie
jest malo skuteczne. Skutecznos$é
dodatkowego usterzenia przy ma-
lych predkosciach lotu wynika z
umieszczenia go w strumieniu za-
$miglowym; zapewnia ono znaczny
moment sterowania nawet w przy-
padku pracy silnika na biegu jalo-
wym. Skuteczno§é usterzenia ULS
jest tak duza, ze umozliwia w cza-
sie startu uniesienie przedniego ko-
ta na odcinku mniejszym od 10 m,
co jest wazne w przypadku lotnisk
o nieutwardzonej nawierzchni. Poza
tym, usterzenie to zwieksza og6lng
sile noéng samolotu. Usterzenie ULS
jest zamocowane za pomocg ruro-
wej konstrukcji osadzonej na czte-
rech sworzniach mocujgcych silnik.

Opisane urzgdzenia umozliwiajg
oderwanie sie samolotu od ziemi
przy predko$ci mniejszej od 56

km/h po rozbiegu wynoszacym oko-
1o 60 m. Przy podchodzeniu do lg-




dowania wysuniecie i wychylenie
klap — na wysokos$ci 150 m —
zmniejsza predko$¢ ze 160 km/h do
96 km/h; przy predkosci 88 km/h
predko$¢ opadania wynosi 3,8 m/sek,
a przy predkosci 72 do 80 km/h —
4,6 m/sek. Przyziemienie odbywa
sie z predkoscig 64 km/h, dobieg
wynosi 60 m. W przypadku uszko-
dzenia silnika w czasie startu na
wysokosci okolo 20 m nawet po-
czgtkujgcy pilot moze bezpiecznie
wylgdowaé¢ na odcinku — liczonym
od poczatkowego punktu startu —
mniejszym od 300 m.
Charakterystyczng wlasciwoscig
samolotu jest to, ze w przeciwien-
stwie do innych samolotow o skro-
conym starcie zachowuje on we
wszystkich fazach lotu, lgcznie ze
startem i lgdowaniem, prawie po-
ziome polozenie (patrz rysunek 4),
dzieki czemu widocznos$¢ do przo-
du podczas wszystkich ewolucji
STOL jest bardzo dobra. Przy pred-
kosci 80 km/h samolot zachowuje
pelng stateczno$é¢ i sterownosé i po-
zwala na zakrety o promieniu 60 m.

Zamiast, jak to jest normalnie w
tej fazie lotu, ,,wisie¢” na $migle
na pelnej mocy silnika samolot

Wren 460 utrzymywany jest w po-
wietrzu glownie przez skrzydio przy
zapotrzebowaniu tylko 35%., mocy
maksymalnej i zachowaniu pozio-
mego polozenia. Czas lotu w takiej
konfiguracji wynosi 11 h.
Doprowadzenie do przeciggniecia
przy wychylonych klapach jest bar-
dzo trudne; mozna to osiggng¢ tyl-
ko przez bardzo duze ,zadarcie”
przodu samolotu. Przy predkosci
mniejszej od 56 km/h przéd samo-
lotu zaczyna leniwie i tlagodnie
opadaé¢. Zwiekszajgc jednak troche
moc silnika mozna latwo przywro-
ci¢ stateczno$é samolotu i kontynu-
owaé¢ lot bez utraty wysokosci.
Dzieki duzemu katowi osi podiuz-
nej samolotu przy przeciggnieciu,
przypadkowe  przeciggniecie jest
niemozliwe. Przeciggniecie z klapa-

NOWY PROJEKT , AUTOBUSU

Sposréd licznych projektéw ,,auto-
busé6w powietrznych” (patrz ,,Tech-
nika Lotnicza” zeszyt 12, 1965) na-

mi schowanymi jest tatwiejsze, jest
ono jednak réwnie lagodne i nie
wykazuje tendencji do opadania
skrzydla. Samolot z przeciggniecia
na klapach nie przechodzi w kor-
kociagg — po wychyleniu steru kie-
runku — lecz wykonuje tagodny za-
kret. Charakterystyki korkociggu
bez klap sg podobne do charakte-
rystyk samolotu Cessna 182 — sa-
molot ma tendencje do samoczyn-
nego wyjs$cia z korkociggu juz po
wykonaniu p6l zwitki.

Ogoblnie mozna powiedzieé¢, ze sa-
molot jest tatwiejszy w pilotazu od
jakiegokolwiek samolotu konwen-
cjonalnego.

Samolot Wren 460 jest wyposazo-
ny w silnik Continental 0-470-R o
mocy 230 KM. Cena samolotu wy-
nosi 31875 dol. (cena samolotu Ces-
sna 182 — 16750 dol.) i jest o okotlo
10 000 dol. nizsza od ceny innych
samolotéw STOIL znajdujgcych sie
obecnie w produkcji. Bezposrednie
koszty godziny lotu — uwzglednia-
jace rowniez koszt obstugi i prze-
gladow — wynoszg okoto 9 dol.

Dane samolotu:

rozpietosé 11 m
dtugosé 8,35 m
wysoko$é 2,75 m
powierzchnia skrzydta 16,3 m?
ciezar wtasny 780 kG
ciezar catkowity 1270 kG
predko$é maksymalna

n.p.m. 260 km/h
predko$¢é podchodzenia 88 km/h
predkos$¢ przyziemienia 64 km/h
predkos$¢ przeciggniecia

na klapach 56 km/h

maks. predkos$¢ wznoszenia 5,5 m/sek
diugosé startuna 15 m
przeszkode 185 m
diugos¢ ladowania znad 15 m
przeszkody 185 m
putap praktyczny 5900 m
zasieg przy predkosci 185 km/h
(bez pozostawienia rezerwy
paliwa) 1850 km
W.K.

POWIETRZNEGO”

lezy przytoczy¢ jeszcze jeden: Nord-
-Aviation Nord 600. Samolot ten o
ciezarze catkowitym okolo 80000

kG ma mies$ci¢ w dwoch rownoleg-
lych, oddzielonych $ciang no$ng ka-
binach od 200 do 250 pasazerow.
Naped majg stanowi¢ cztery silniki
dwuprzeptywowe Rolls - Royce
»opey” 50 o ciggu 5800 kG kazdy,
zabudowane w ogonowej czesci ka-
diuba. Sposéb zabudowy silnikow,
bez oddzielnych gondol i wysiegni-
kéw, widaé ze szkicu. Predkosé
przelotowa samolotu Nord 600 be-.
dzie odpowiada¢ Ma = 0,8.

W.K.

PROJEKTY PASAZERSKICHI SMI-
GLOWCOW KOMBINOWANYCH

Wioska wytwornia Agusta pra-
cuje juz od dluzszego czasu nad

projektem A 110 — kombinowanym
Smiglowcem o przeznaczeniu pasa-
zerskim. Smigltowiec ma byé wypo-
sazony w cztery silniki turbinowe —

dwa z nich bedg zabudowane na

skrzydle i bedg stuzy¢ do napedu
Smigiel, dwa pozostale sg przezna-
czone .do napedu wirnika nos$nego
i Smigla ogonowego. Predko$¢ Smi-
glowca A 110 ma wynosi¢ 500 km/h.

Firma Lockheed zaprojektowatla
60-miejscowy S$miglowiec kombino-
wany ,,Metroplane”, ktory ma spei-
nia¢ role ,,autobusu powietrznego’,
przewozgcego pasazeroOw i towary
z centrum jednego miasta do cen-
trum innego. Po pionowym starcie
lopaty wirnika sg sktadane i cho-
wane w kadtubie, a ,,autobus’” kon-
tvnuuje lot jako zwykly samolot,
napedzany pchajgcym Smiglem
umieszczonym z tylu kadiuba. ,,Me-
troplane” ma osigga¢ predkos¢ prze-
lotowg 600 km/h.

w. K.
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PROBY W RAMACH PROGRAMU
»SURVEYOR”

Do grudnia 1965 roku przeprowa-
dzono sze$¢ prob w locie rakiety
,,2Atlas-Centaur”, za pomocg ktorej
Amerykanie zamierzajg umiesci¢
na powierzchni Ksiezyca stacje ba-
dawczg ,,Surveyor”. Jak wiadomo,
drugi stopien tej rakiety, noszacy
_nazwe¢ ,Centaur”, jest zaopatrzony
w silniki pracujgce na cieklym wo-
dorze i cieklym tlenie. Pierwsza

rakiety

proba kompletnej
-Centaur”, przeprowadzona w maju
1962, skonczyla sie niepowodzcniem

,,Atlas-

prawdopodobnie wskutek zatkania
przewodu paliwowego przez oder-
wany kawalek uszczelki. 27 listo-
pada 1963 roku stopien ,,Centaur”
osiagnat orbite — bylo to pierwsze
uzycie w locie cieklego wodoru ja-
ko paliwa. Nastepna proba miata
miejsce w czerwcu 1961 roku.
W grudniu tego samego roku ,,Cen-
taur” wynioést na orbite . model po-
jazdu kosmicznego i po raz pierw-
szy byl Kkierowany za pomocy
zamknietego uktadu bezwladnoscio-
wego. Pigta proba — w marcu
1965 roku — zakonczyla sie eksplo-
zjg rakiety ,,Atlas”. Natomiast pel-
nym powodzeniem uwienczona zo-
stala proba przeprowadzona 11
sierpnia 1965 roku. Celem tej proby
bylo umieszczenie modelu stacji
badawcze] ,,Surveyor” na fikcyjnym
Ksiezycu znajdujgcym sie w odle-
gloSci 386000 km. Wedlug danych
Lewis Research Center cel ten zo-
stal osiggniety. Wystarczylaby po-
dobno bardzo niewielka korekcja
toru lotu, abv rzeczywisty pojazd
,,Surveyor” skierowac na planowany
tor lgdowania na Ksiezycu. Obecnie
model stacji badawczej ,,Surveyor”
okrgza ziemie w ciggu 37 dni po
silnie eliptycznej orbicie o apogeum
wynoszgcym 770000 km. W przeci-
wienstwie do lotow pojazdu ,Ran-
ger’” stopien ,,Centaur” z modelem

,,Surveyor’” nie byl wprowadzany
na orbite parkujgcg, lecz zostal
skierowany bezpos$rednio na tor

prowadzacy do fikcyjnego Ksiezyca.
Silniki stopnia ,,Centaur” zostaly
uruchomione tylko jeden raz, a faza
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lotu z silnikami pracujgcymi trwata
od startu, do osiggniecia toru ksie-
zycowego z krotka, 85 sekund li-
czacy, przerwg miedzy koncem pra-
cy silnika ,,Atlas” 1 poczglkiem
pracy silnikow ,,Centaur”. Podczas
opisywanej proby przeprowadzono
po raz pierwszy oddzielenie w locie

ciezaru uzytecznego od stopnia
,,Centaur”., Po oddzieleniu modelu
stopien ,,Centaur” wykonal obrot

i oddalil sie od modelu. Nastgpilo
to dzieki wydmuchnieciu nie spalo-
nego paliwa. Manewr ten zabezpie-
cza uklad kierowania pojazdem
przed obraniem drugiego stopnia
rakiety za nawigacyjny punkt od-
niesienia. Zastosowano rowniez po
raz pierwszy urzadzenie regulacyj-
ne utrzymujgce taki stosunek wy-
datku wodoru do wydatku tlenu,
ktory zapewnia maksymalny ciag
silnikow.

Podobnie jak to ma by¢ w przy-
padku rzeczywistego lotu na Ksie-
zyc, w czasie proby z modelem po-
jazdu ,,Surveyor” usilowano utrzy-
maé¢ mozliwie dokladnie czas startu
rakiety. Najkorzystniejszy do startu
okres czasu wynosi tylko 23 do 71
minut i wystepuje raz na dobe.

Model pojazdu ,,Surveyor” odpo-
wiada rzeczywistemu pojazdowi za-
rowno pod wzgledem konstrukcyj-
nym, jak i dynamicznym. Jego cie-
zar nominalny wynosi 953 kG. Na po-
kladzie znajdowaly sie dwa zestawy
urzgdzen do pomiaréw i przekazy-
wania danych na temat temperatur,
ci$nien, drgan, obcigzen, poziomu
hatasu i nagrzewania aerodynamicz-
nego. Przekazywanie danych zakon-
czylo sie po oddzieleniu modelu
od drugiego stopnia. Do $ledzenia
toru lotu modelu zastosowano na
nim transponder, ktory pracowat
przez dwadzie$cia godzin.

Uzyta do proby rakieta ,Atlas
151-D” ma udoskonalony naped z
silnikami startowymi o) ciggu
74 840 kG — lgczny cigg tej rakiely
wynosi 176 000 kG w pordéwnaniu
z ciggiem 166 470 kG wczesniejszych
wersji.

Kontrakt zawarty miedzy NASA
a firmg General Dynamics przewi-
duje przeprowaszenie w sumie
pietnastu lotow ,,Atlas-Centaur”.
Zalgczone zdjecie przedstawia sto-
pien ,,Centaur” przeznaczony do wy-
strzelenia pierwszego pojazdu ,,Sur-
veyor”.

w. K.

RODZINA SILNIKOW RB.172/T.269

Firmy Rolls-Royce i Turbomeca
wspoOlnie rozwijajg rodzine silnikow
dwuprzeptywowych RB.172/T.260, o
ktorych wspomniano juz w , No-
wosciach technicznych” w zeszycie
12/65 Techniki ILotniczej. Gloéwny
bodziec do tej wspodipracy stanowi
wspolny rozwoj przez Anglie
i Francje trzech projektéw samolo-
tow bojowych — samolotu trenin-
gowego i taktycznego Breguet
Br.121 ,Jaguar”, naddzwiekowego
przechwytywacza o zmiennym sko-
sie skrzydia i samolotu wczesnego
ostrzegania. Pierwszy z nich ma by¢
napedzany dwoma silnikami RB.172/
/T.260 z dopalaczem, jezeli nato-
miast chodzi o dwa pozostate, to

1

nie dokonano jeszcze wyboru sil-
nikbw — w przypadku przechwy-
tywacza bierze sie réwniez pod
uwage silnik M45 opracowywany
wspoOlnie przez firmy SNECMA i
Bristol Siddeley. Poza tym, duze
mozliwosci otwierajg sie przed sil-
nikami RB.172/T.260 w dziedzinie
pasazerskich samolotow na Kkrotkie

trasy (Hawker Siddeley HS.136,
Marcel Dassault ,,Mercure”, VFW
614 i in.).

Aby spelni¢ sprzeczne wymagania
uzytkownikoéw wojskowych i cywil-
nych, wybrano dwuprzeplywowy
uklad silnikow, ktory z jednej stro-
ny zapewnia niskie jednostkowe
zuzycie paliwa, a z drugiej strony
pozwala na znaczne zwickszenie
ciggu przez zastosowanie dopalania.
W celu uproszczenia konstrukeji i
obstugi zastosowano ,filozofie” bu-
dowy, ktéora przyniosta duze korzy-
§ci w przypadkua silnikow ,,Con-
way’’: silnik podstawowy RB.172/
/T.260 ma identyczng cze$¢ wysoko-
cisSnieniowg co dwie pozostale
odmiany silnika T.260A i T.260B.
Innymi slowy, zwiekszenie ciggu
silnikobw  odbywa sie wylgcznie
przez modyfikacje cze$ci niskocis$-
nieniowe) i przez zastosowanie do-
palania. Takie rozwigzanie zapew-
nia korzysci nie tylko wytworcey,
lecz rowniez uzytkownikowi, gdyz
zwieksza pewno$¢ pracy silnikow
i pozwala na szybsze zwickszanie
okresOw miedzynaprawczych.

Cze$¢ wysokocisnieniowa ma pig-
ciostopniowg sprezarke — z nie-
przestawialnymi lopatkami kierow-
niczymi 1 bez zawordw upusto-
wych — 1 jednostopniowg turbine
z chlodzonymi lopatkami. Caly wir-
nik jest osadzony tylko na dwoch
lozyskach.

Osadzony w trzech lozyskach wir-
nik niskiego cisnienia jest rozny dla
roznych wersji silnika:

— W silniku podstawowym
RB.172/T.260 ma on dwustopniowg
sprezarke, umieszczong przed roz-
galezieniem kanalu powietrznego
i jednostopniowg turbine;

— w przypadku odmiany T.260A
wirnik niskiego cisnienia ma sze$¢
stopni sprezarkowych, =z ktorych
trzy pracuja na oba kanaly — zew-
netrzny i wewnetrzny — a trzy
pozostalte tylko na kanal wewnetrz-
ny. Turbina jest dwustopniowa;

— dla odmiany T.260B przewi-
dziano wirnik z siedmioma stopnia-
mi sprezarkowymi, z ktéorych trzy
znajdujg sie przed rozgalezieniem
kanalu, a cztery sg umieszczone w
kanale wysokiego ci$nienia, i z trze-
ma stopniami turbinowymi.



Dane silnikow:
Cigg statyczny n.p.m [kG]
silnik cywilny
silnik wojskowy bez dop.

z. dop.
Jednostkowe zuzycie paliwa
[kG/kGh]

s-k cywilny, H="7600 m,

Ma = 0,6
s-k wojskowy, bez dop.
H =0, Ma = 0,66
Ciezar bez dopalacza [kG]
Stosunek wydatkow
Sprez

Przy projektowaniu sprezarek
zwrocono szczegbdlng uwage na ich
poprawnos$¢ pod wzgledem aerody-
namicznym, aby mozna bylo unik-
ngé¢ stosowania przestawialnych to-
patek i zawordow, upustowych. Sta-
rano sie poza tym, aby sprezarki
uczyni¢ odpornymi na uszkodzenia
przez ciata obce. W tym celu lopat-
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ki wirnikowe
wykonano z

pierwszego
tytanu oraz zastoso-
wano dosy¢ znaczne cieciwy lopa-
tek, aby mozna bylo zwiekszy¢ luzy
osiowe bez znaczniejszego wazrostu

slopnia

strat. Dla 1lopatek kierowniczych
przewidziano bandazowanie.

Firma Rolls-Royce jest odpowie-
dzialna za budowe cze$ci wysoko-
ci$nieniowej silnika oraz dopalacza,
a firma Turbomeca — =za czg$é
niskoci$nicniowg i kanal strumie-
nia zewnetrznego.

Na rysunku 1 pokazano natural-
nej wielkosci makiete silnika
RB.172/T.260, na rysunku 2 — po-
szezegblne  zespoly tego  silnika
(gdzie: A — stozek wlotowy, B —
obudowa sprezarki niskiego ci$nie-
nia, C — kierownica wylotowa spre-
zarki niskiego ci$nienia, D — obu-
dowa posrednia z napedami, E —
tacznik ostony kanalu zewnetrzne-

T.260 T.260A T.260B
1800 2350 2700
1900 2800 3200
2850 5000 5450
0,86 0,78 0,74
1,0 0,91 0,86
365 504 509
1,0 1,25 1,7
9,6 13,6 14,8
go, ' — ostona kanatu zewnetrzne-
go, G — wal turbiny niskiego ci$-

nienia z wirnikiem turbiny, H —
dopalacz, I — komora mieszania
z lozyskiem turbiny niskiego cis-
nienia, J — zbiornik oleju, K —
cze§¢é  wysokoci$nieniowa  silnika,
L. — sprezarka niskiego ci$nienia,
M — skrzynki napedoéw) i na ry-
sunku 3 — dopalacz z hydraulicz-
nie przestawiang dyszg, zwiekszajg-
cy cigg silnika na poziomie morza
od 30-+50%. Ww. K.

HAMULCE 7Z WYMUSZONYM
CHEODZENIEM

Nowy system wymuszonego chto-
dzenia hamulcow samolotéw odrzu-
towych, opracowany przez firme
Goodrich i zastosowany po raz
pierwszy na samolotach linii lotni-
czych Eastern Air Lines, stwarza
nadzieje na rozwigzanie problemow
wynikajgcych z nagrzewania ha-
mulcoéw vasazerskich samolotéow od-
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rzutowych dokonujgcych przelotow
na kroétkich odcinkach. Chodzi o to,
ze w przypadku samolotow wyko-
nujgcych czgste lgdowania jest za
malo czasu miedzy lgdowaniami na
ochtodzenie kot i hamulcow, co po-
woduje ich uszkodzenia.

Prace nad wymuszonym chlodze-
niem hamulcéw rozpoczeto w fir-
mie Goodrich w roku 1960, w cza-
sie gdy zastosowanie tego rodzaju
urzgdzeit na samolotach uwazano
za niepraktyczne, mimo ze wyniki
préb laboratoryjnych tych urzgdzen
byly pomys$lne. Sytuacja ta ulegta
jednak zmianie w zwigzku ze stale
wzrastajgcg liczbg pasazerskich sa-
molotow odrzutowych latajgcych na
krotkich odcinkach.

Rysunek 1 przedstawia przekroj
jednego z glownych kot samolotu
Boeing 727. Wida¢ na nim miejsce
zamocowania osiowego wentylatora
i obieg powietrza chtodzgcego. Wen-
tylator zasysa powietrze z zewnetrz-
nej strony kola i przez otwory w
tarczy kota doprowadza go do tarcz
hamulcowych. Poza chlodzeniem
hamulcéw, wymuszony obieg po-
wietrza obniza rowniez temperature
sworznia, na ktérym jest osadzone
kolo, i tozysk. Pokazany na rysun-
ku 2 wentylator ma lopatki odle-
wane ze stopu aluminiowego i jest
napedzany tréjfazowym silnikiem
clekirycznym o mocy 0,04 KM, za-
silanym prgdem o czestotliwosci
400 Hz. Wentylator daje wydatek
powietrza 7,6 m?*/min.

Dla ilustracji skuteczno$ci chto-
dzenia hamulcow za pomocg wen-
tylatora mozna podaé¢, ze na po-
czatku cyklu chiodzenia tempera-
tura S$rodkowej tarczy hamulca
spada w ciggu 5 min o 75°C, pod-
czas gdy bez wymuszonego chlo-
dzenia spadek ten wynosi tylko
33°C. w. K.

NOWY MATERIAE NA ELEMENTY
CIERNE PRACUJACE BEZ SHA-
ROWANIA

F.ozyska, przekladnie i uszczelnie-
nia dynamiczne przeznaczone do
pracy w przestrzeni kosmicznej,
c2zy W wysokiej prozni, muszg
byé¢ obficie smarowane dla uniknin-
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cia metalicznych zataré lub
intensywnego $cierania.
nie tego problemu jest niezmiernie

iylko
Rozwigza-

trudne, jezeli uwzglednié¢, Ze poza
proznig wchodzi tu w gre szeroki
zakres temperatur pracy. Firma
Boeing rozwigzala to zagadnienie
tworzgc zupelnie nowy material
,,samosmarujgcy”. Jest to kompozy-
cja proszku metalu ze smarem sta-
lym sprasowana na zdany ksztalt
i nastepnie poddana spiekaniu. Do
mieszaniny tej mozna stosowaé pro-
szki réznych metali. Jako czynnika
smarujgcego uzywa sie gléwnie
dwusiarczku molibdenu (MoS,;). Ro-
dzaj metalu i proporcje sktadnikow
dobiera sie w zalezno$ci od zgda-
nych wtasnosci. Typowy proces ele-
mentow z takiej mieszaniny wygla-
da nastepujgco:

1) dobranie proszkéw we wlasci-
wej proporcji wagowej,

2) wygrzanie w prozni w tempera-
turze 175°C dla usuniecia pary
wodnej,

3) dokladne wymieszanie (przynaj-
mniej w ciggu 12 godz.) w mly-
nie kulowym,

4) zaladowanie do formy w tem-
peraturze pokojowej,

5) nagrzanie formy do temperatu-
ry 650 °C,

6) prasowanie w
870—1370 °C,

7) chlodzenie pod obcigzeniem do
temperatury 760 °C,
zdjecie obcigzenia i
do 150 °C,

9) usuniecie przedmiotu z formy,

10) wygrzewanie przedmiotu w
temperaturze 980 °C w atmosfe-
rze argonu w ciggu 4 godz.

Ten ostatni zabieg ma na celu
osiggniecie stabilno$ci wymiarowej
przedmiotu. Pierwsze proéby tego
materiatu, uzytego na koszyk to-
zyskowy, wykazaly pelng jego przy-
datnos$é. Fozysko z takim Kkoszy-
kiem obcigzone silg promieniowsg
15 kG i osiowg 5 kG przepracowalo
w prozni 825000 obrotéw przy za-
kresie temperatur od 120°C do
170 °C i obrotach od 3000 do 15000
na minute. Nie wykazalo zadnych
S§ladéw zuzycia, a temperatura jego
pracy zachowywatla sie tak samo
jak dla tozysk smarowanych mglg
olejowg. Obecnie produkowane ele-
menty osiggajg jeszcze bardziej ko-
rzystne charakterystyki. W zwigz-
ku z tak udanymi do$wiadczeniami
firma Boeing zaczela produkowadé

temperaturze

8
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chtodzenie
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elementy konstrukcyjne o szerokim
asortymencie, ktorego przyklady
podano na rysunku.

A. G.

UBIJANIE PROSZKOW METALI
ZA POMOCA SiL. MAGNETYCZ-
NYCH

Wprowadzanie nowych materia-
16w do przodujgcych dziedzin tech-
niki wymaga opracowania metod
technologicznych pozwalajacych
ksztaltowaé te materialy w funk-
cjonalne elementy. Szczegdlne po-
trzeby odczuwa sie zwlaszcza w
odniesieniu do materiatow zle skra-
wainych lub w ogéle nieobrabial-
nych. W tych przypadkach szcze-
gbélne miejsce przypada metalurgii
proszkow. Jako&é przedmiotéow wy-
konanych tg technikg zalezy w pod-
stawowej mierze od dokladnosci
i jakos$ci sprasowania ,,surowej”
masy mieszaniny sproszkowanych
materiatéw. Uczeni z Naukowego
Laboratorium w Kalifornii opraco-
wali nowy sposéb ,ubijania” tej
masy za pomocg sil magnetycznych.
Urzadzenie doswiadczalne stuzy do
wytwarzania rurek z wolframu,
molibdenu c¢zy tez mieszanin tych
metali z tlenkami uranu bez do-
dawania spoiwa. Dwie wsp6lsrod-
kowe rury, w ktorych znajduje sie
sproszkowana masa, stanowig prze-
wodniki odizolowane od siebie rur-
kg z tworzyw sztucznych (izolator).
Do jednej z tych rurek doprowadza
sie prad roztadowania baterii kon-
densatoréw. Pragd o wysokim napie-
ciu, rzedu 20000 V, plyngc w jed-
ng strone rurkg zewnetrzng, a wra-
cajgc wewnetrzng, powoduje wza-
jemne odpychanie tych rur. Rurka
zewnetrzna jest wielokrotnie sztyw-
niejsza od wewnetrznej i dlatego
nastepujg powazne ugiecia $cianek
rurki wewnetrznej. Ta stykajgc sie
bezposrednio z masg formowang
powoduje jej zgniatanie. Dzieki na-
tychmiastowemu roztadowaniu kon-
densatoré6w mozna osigga¢ skoki
cis$nienia do 3500 kG/cm?, przy kto-
rych uzyskuje sie gestoSci zaformo-
wan bliskie 100°,. Proces ten
z uwagi na swe wysokie walory
uzytkowe, duzg wydajno$é¢, powta-
rzalno$¢ parametréow, ekonomicz-
nos$¢, tanio$¢é i prostote oprzyrzgdo-
wania, bezpieczenstwo 1 prostote
obstugi rokuje szerokie perspektywy
zastosowan, szczegblnie w zakresie
pewnych geometrycznych grup
przedmiotow.

A. G.

URZADZENIA STERUJACE
,,FLUIDYNAMICS”

Juz od kilku lat instytuty nauko-
wo-badawcze, jak réwniez szereg
przodujgcych zakladdw przemysto-
wych pracuje nad nowg metodg ste-
rowania i regulacji samolotow i po-
jazdow kosmicznych. Metoda ta —
znana pod anglosaskimi nazwami
,Fluidynamics” (,,Fluidices”), ,,Fluid-
-Control” i ,,Clever-Hole Technolo-
gy” — opierajgc sie na dynamice
cieczy i gazéw otwiera przed tech-
nikg sterowania i regulacji zupel-
nie nowe mozliwosci w dziedzinie
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cania impulséw, obliczen i wytwa-
rzania sit przestawiajgcych bez u-
zycia elementow elektronicznych i
kez czesci ruchomych. Jako czynnik
roboczy stuzy jednorodna ciecz lub
gaz. Podstawowymi zaletami tego
rodzaju urzgdzen jest niezawodnosé
pracy, niewrazliwo$¢é na wplywy ze-

wnetrzne i mate — w porownaniu
z odpowiednimi urzgdzeniami elek-
tromechanicznymi -— koszty pro-

dukeji i eksploatacii.
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Za pionierskie w dziedzinie ,,Flui-
dynamics” nalezy uznaé prace pro-
wadzone w laboratorium armii
amerykanskiej — Harry Diamond
Laboratories. W roku 1958 labora-
torium to opublikowalo niektére
swoje osiggniecia w tej dziedzinie
i zademonstrowalo wzmacniacze li-
niowe (proporcjonalne) i bistabilne.

Rozwdj urzgdzen sterujgcych opar-
tych na nowej meatodzie byl przez
diuzszy czas hamowany trudnoS$cia-
mi, jakie napotkano w budowie ele-
mentéow pomiarowych — czujni-
kow — predkosci obrotowej. Dopie-
ro rozwigzanie tego problemu poz-
wolilo na szybki rozwo6j metody
,Fluidynamics”. Nowy rodzaj mier-
nika predkosci obrotowej, bez ru-
chomych czeSci i o innych korzyst-
nych wlasciwosciach (histereza i li-
nearno$¢), uwazany jest obecnie za
doskonalszy od konwencjolnanych

pomiaréw, wzmacniania, przeksztal- urzgdzen giroskopowych.



Zasade pracy opisywanych urzg-
dzenn regulacyjnych mozna poréw-
na¢ z zasadg dziatania oscyloskopu
katodowego: silny strumien cieczy
lub . gazu (podobnie jak strumien
elektronow w oscyloskopie) jest kie-
rowany przez kanal, w ktérym sta-
be strumienie sterujgce oddziatu-
jac na niego z obu stron (podobnie
jak w oscyloskopie pola magnetycz-
ne lub elektryczne) odchylajg go
do jednego z otwordéw wyjsciowych.

Kompletne urzgdzenie sterujgce i
regulujgce z cieczg lub gazem jako
czynnikiem roboczym mozna w za-
sadzie zestawi¢ z trzech grup ele-
mentéw:

— miernikéw,

— wzmacniaczy — elementéw logi-
stycznych,

— czlon6éw nastawczych.

Na wyjsciu z miernika otrzymuje
sie sygnal cieczy lub gazu, ktory
zawiera okreSlong fizyczng wiel-
kosé, jak np. przyspieszenie liniowe
lub przemieszczenie. Wzmacniacz
przetwarza ten sygnal i przekazuje
go do czlonu nastawczego (silow-
nika).

Dzialanie miernika predkosci o-
brotowej polega w zasadzie na wy-
twarzaniu logarytmicznego przebie-
gu linii prgdu, w przypadku gdy
obudowa miernika (rys. 1) znajduje
sie w ruchu obrotowym. Jak dtugo
obudowa znajduje sie w spoczynku,
czynnik doprowadzany rurkg A do
komory zbiorczej B przeplywa pro-
mieniowo poprzez porowaty pier-
§cien C do umieszczonego w S$rod-
ku otworu i opuszcza przyrzad bez
zawirowan. Gdy obudowa zacznie
sie obracaé, linie prgdu wewnatrz
pier§cienia C zaczng tworzy¢ spi-
rale, ktérych skiladowa obwodowa
wzrasta w miare zblizania sie do
Srodka (na zasadzie zachowania
kretu). W rurce wylotowej istnieje
zatem wzmocniony ruch obrotowy,
ktéry za pomocg utrzymywanej do-
tychczas w tajemnicy metody zo-
staje wyrazony warto$cig ci$nienia
lub wydatku.

Najprostsza formg wzmacniacza
jest wzmacniacz bistabilny (,Flip-
-Flop”), ktérego podstawg pracy jest
zjawisko Coandy. Jak widaé nary-
sunku 2, do urzgdzenia doprowadza
sie strumien o duzej energii, na kto-
ry moze oddzialywaé jeden z dwoch
strumieni sterujgcych (L i R) do-
prowadzanych do dysz sterujgcych.
Strumienie sterujgce kierujg stru-
mien gléwny do przewodu A lub B
w zalezno$ci od sily ‘strumieni ste-
rujgcych. Wzmacniacze bistabilne
wykazujg dwie wazne wilasnoSci:
majg one mozliwo$ci magazynowa-
nia danych i zapewniajg duzy sto-
pien wzmocnienia, poniewaz stru-
mien gléwny mozna odchylaé¢ za
pomocyg stabego strumienia steru-
jacego. Stopien wzmocnienia mozna
dowolnie zwiekszaé przez 1lgczenie
wzmacniaczy w szereg, przy czym
wylot jednego wzmacniacza lgczy
sie z dyszg sterujgcg nastepnego,
wiekszego wzmacniacza. Proporcjo-
nalne wzmocnienie mozna uzyskaé
przez odpowiednie geometryczne

przeksztalcenie wzmacniacza bista-
bilnego albo za pomocg wzmacnia-
cza wirowego. W pierwszym przy-
padku wykonuje sie pierScieniowy
kanal wyréwnujgcy ci$nienie w
otworach A4 i B (rys. 3), w wyniku
czego otrzymuje sie proporcjonal-
no$¢ roéznicy wydatkéw w otworach
A i B do réznicy wydatkow w dy-
szach sterujgcych. Jest to tzw. kroét-
kie zwarcie zjawiska Coandy. We
wzmacniaczu wirowym (firmy Hy-
matic), przedstawionym schema-
tycznie na rys. 4, strumien giéwny
A jest doprowadzany do kolowe]j
komory, opuszczajgc jg przez umie-
szczony w S$rodku otwér C. Stopien
wzmocnienia zalezy od wydatku
strumienia sterujgcego B, ktory jest
doprowadzany stycznie do obwodu
komory i odchyla w ten sposob
strumien gléowny.

Elementy nastawcze dziatajg po-

dobnie jak silowniki hydrauliczne
lub pneumatyczne, lecz nie maja
ruchomych czeSci. W elementach

tveh strumienie sterujgce odchyla-
jg strumien gléowny w kierunku zg-
danego otworu wylotowego (rys. 5).

Ponizej podano wazniejsze ukla-
dy sterowania ,,Fluidynamics” opra-
cowane i bedgce w opracowaniu
przez firmy amerykanskie.

Firma Bendix Corp. opracowala
uklady o zamknietym obiegu regu-
lacji, ktore obejmujg mierniki, ob-
wody sprzezenia zwrotnego i obwo-
dy kompensacyjne, moduty liczace,
wzmacniacze sity i zrédia energii.
Znajdujg one zastosowanie w reak-
torach atomowych, w automatycz-
nych urzadzeniach pilotazowych do
samolotéw i pociskéw kierowanych
oraz w urzgdzeniach sterowania
wektorem ciggu rakiet.

Firma Bowles Engineering Corp.
opracowata uktad sterowania torped
i opracowuje kombinowany system
sterujgco-napedowy do lodzi pod-
wodnych.

Firma General Electric Co. opra-
cowuje uklad sterowania silnikéw
odrzutowych, a wspé6lnie z NASA
pneumatyczny analogowy wzmac-
niacz do ukladu zaworéw sterujg-
cych wektor ciggu przegubowych
silnikéw rakietowych, jak réwniez
cyfrowe, catkujgce urzgdzenia do
przysziych podrézy kosmicznych.

Firma Honeywell Incorp. przepro-
wadzila préby nastepujgcych urzg-
dzen: tlumika pochylen dla lekkich
samolotéw, ukladu sterowania sil-
nikoéw odrzutowych, ttumika do sa-
molotéw naddziwiekowych i urzg-
dzenia do zapobiegania ruchowi
obrotowemu pociskéw kierowanych.

Mimo swych licznych i powaz-
nych zalet, nie mozna oczekiwaé,
aby urzadzenia , Fluidynamics” za-
stgpily urzgdzenia elektroniczne, a
to z uwagi na matlg szybko$é¢é pracy
i matg dokladno$é. Pewne jest jed-
nak, ze obie te techniki bedg sie
nawzajem uzupelniac.

W. K.

NOWE KIERUNKI W ROZWIAZA-

NIACH OBRABIAREK DO SKRA-

WANIA STOPOW TRUDNO OBRA-
BIALNYCH

Ciggly wzrost osiggdéw nowoczes-
nych silnikéw turbinowych i rakie-
towych oraz postepy w dziedzinie
podboju przestrzeni kosmicznej od-
bywa sie na bazie cigglych udosko-
nalen materialéw stosowanych do
ich budowy. Jednakze podwyzsze-
niu zaroodpornosci, wytrzymatosci,
odpornosci na korozje i innym ce-
chom uzytkowym towarzyszy nie-
uchronny spadek skrawalnosci.
Objawia sie to spadkiem predkos$ci
skrawania, przy jednoczesnym wzro-
$cie sit skrawania i wzro$cie czuto-
$§ci na lokalne utwardzenia mate-
rialu. Odpowiedzig konstruktoréw
obrabiarek na te ujemne zjawiska
byta budowa coraz sztywniejszych
i potezniejszych obrabiarek, dyspo-
nujgcych coraz wiekszymi mocami.
Ostatnie badania przeprowadzone w
tej dziedzinie wykazaly duze rezer-
wy tworzgce sie przy takich roz-
wigzaniach oraz niestuszno$é tej
tendencji z punktu widzenia eko-
nomii procesé6w wytwarzania. Ostat-
nie opracowania zmierzajg do obni-
zania mocy, a nie jej podwyzszania,
gdyz spadek predkos$ci skrawania
dla stop6é6w trudno skrawalnych jest
znacznie wiekszy niz wzrost opo-
réw skrawania. Dla peilnego wyko-
rzystania dysponowanych mocy
zmienia sie calg idee zalozen w
procesie skrawania. Dotychczasowe
zalozenia opieraly sie na przyjeciu
statej predkos$ci obrotowej i stalej
predkos$ci posuwowej, co przy innych
czynnikach zmiennych wprowadza-
o zmienne momenty obrotowe,
zmienne sily skrawania i sily po-
suwu. Nowy Kkierunek bazuje na
stosowaniu zmiennej predkosci o-
brotowej i zmiennego momentu oraz
zmiennych predkosciach i sile po-
suwu, tak azeby uzyskaé¢ stalg
optymalng sile skrawania.

Pokazana na rysunku frezarka,
wyposazona w serwouklady do ste-
rowania energig potrzebng w pro-
cesie skrawania, umozliwia obrobke
stopéw trudno skrawalnych przy
uzyciu mocy 1 KM. W dotychcza-
sowych rozwigzaniach i zalozeniach
nalezaloby stosowaé moce rzedu 25
KM. Obrabiarka ta dysponuje u-
kladem sterowania regulujgcym
zmienno$¢ momentu obrotowego,
predkosci obrotowej wrzeciona, si-
ly i predkosci posuwu. Oczywiscie
dla tak znacznego spadku mocy w
obrabiarkach nie wystarczylo za-
stosowanie  sterowania czterema
podstawowymi parametrami pracy
obrabiarki, a nalezalo przedstawic¢
caly zakres ich predkosci do obsza-
ru rzeczywiscie potrzebnego przy
obrobce tego rodzaju materiatow.
Jak wykazaly pierwsze doswiadcze-
nia, ten kierunek rozwigzan jest
korzystny zaréwno dla producentéow
obrabiarek, jak i ich uzytkowni-
kow. Jako dodatkowe, wecale nie
najmniejsze efekty, osigga sie roz-
wigzanie dotychczas trudnej spra-
wy nowych materialéw na narze-
dzia. Nowy kierunek nosi nazwe
»Skrawanie ze sterowang energig”.

.
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K RENIKA

@® WspominaliSmy juz w Kronice o po~
wolaniu do zycia Osrodka Ekspozycji
I.otniczej Aeroklubu PRL w Krakowie.
Osrodek otrzymat do swej dyspozycjl
hangar na lotnisku w Rakowicach | w

nim przechowuje muzealne eksponaty
lotnicze. W roku ublegtym zorganizo-
wano warsztat naprawczy i rozpoczeto
prace konserwacyjne sprzetu. Wedtug

programu opracowanego przez Komisje
Organizacji Muzeum Lotnictwa i Domu
Lotnika przy ZG APRL Osrodek Ekspo-
zycji  Lotniczej ma przeksztalci¢ sie
w przysztosci w Osrodek Postepu Tech-
nicznego Lotnictwa i Astronautyki
o charakterze zaktadu naukowo-badaw-
czego, przeznaczonego — W glowne]
mierze — politechnizacji mtodziezy.

Zadaniem OSrodka jest nie tylko gro-
madzenie zabytkéw historycznych, Jjak
sprzet lotniczy, osprzet, dokumentacja,
pamiagtki lotnicze itp., ale robwniez wpro-
wadzanie zagadnien poglgdowych po-
przez demonstracje sprzetu lotniczego
i rakietowego, popularyzacje oraz wy-
ktady, film i wydawnictwa. Kierow-
nictwo Os$rodka nawigzato kontakty z
zakladami przemystu lotniczego, Mini-
sterstwem Komunikacji, *Muzeum Tech-
niki w Warszawie oraz wtadzami woj-
skowymi.

Osrodek zwraca sie z gorgcym apelem

do lotnikow i sympatykéw lotnictwa
o przekazywanie pamigtek lotniczych
lub wiadomosci o nich pod adresem:
Osrodek Ekspozycji Lotniczej APRL,
Krakow 28, skrytka pocztowa 17, tele.
fon 240-72.

@ Juz pie¢ lat istnieje przy Aeroklubie
Krakowskim Komisja Popularyzacji Lot-
nictwa. Z okazji jubileuszowego zebra-
nia Komisji przedstawiono jej wielki
dorebek: zainicjowano kilkadziesiat
spotkan z mtodziezq, zorganizowano
ponad 200 prelekcjl, wyswietlono kilka-
dziesigt filmow.

® W Krakowie — 2z udzialem gosci
ze stolicy — odbylo sie inauguracyjne
zebranie zorganizowanego tamze Oddzia-
tu Klubu Senioréw Lotnictwa.

® W wojskowym Instytucie Medycyny
Lotniczej odbylo sie Sympozjum Wy-
dolnosci Fizycznej Czlowieka, w ktéorym
wrieto udzial kilkudziesieciu specjalistow
v, poszczegolnych katedr, zakiladow i in-
stytutow naukowych z caltego kraju.
Organizatorem Sympozjum byta Komisja
Lekarskiej Rady WSI MON oraz Komisja
Kultury Fizycznej PAN. Celem narady
hyto okreSlenie kryteriow wydolnosci
i ujednolicenia metod stosowanych do
jej oceny.

@ Z inicjatywy SITKom. firma Rolls-
-Royce zorganizowata na jesieni ub. r.
prelekcje pt. ,,Rozwdj odrzutowych sil-
nikow lotniczych”. Prelekcja na wy-
sokim poziomie odbytla sie w PLL ,,Lot”
na Okeciu.

® . Skrzydlata Polska” wzieta
w plebiscycic na najlepszego
ca 135 r., ogloszonym w
Sportowym?’’. Kolegium
,,.Skrzydlatej Polski”
ture mistrza z South
Wwroblewskiego. Nasza
ra te kandydature.

udziat
sportow-
., Przegladzie
redakcyjne
zglosilo kandyda-
Cerney — Jana
Redakcja popie-

28

® Wzmianki o ,,Szkole Orlat” w Debli-
nie c¢zesto teraz goszcza na szpaltach
periodykow. W zwigzku 2z obchodami
powojennego 20-lecia Szkoty — spote-
czenstwo Deblina ufunduje pomnik lot-
nika. Stanie on w tym roku przed
Oficerskg Szkolg Lotniczg.

Wydano — bogato ilustrowang — mo-
nografig OSL pt. ,,Zarys historii deblin-
skiej szkoly lotniczej’’. Autorem jest
Jan Celek. Ksigzce tej poswiecimy od-
dzielne omowienie.
® Dowoddztwo Wojsk Lotniczych PRL

ofiarowato angielskim wojskom lotni-
czym tablice upamigtniajgcg 25-lecie
bitwy o Wielkg Brytanie. Odsloniecie

tablicy odbyto sie w kaplicy bazy lot-
niczej w Biggin Hill. Odstoniecia doko-
natl ambasador PRL w Londynie J. Mo-
rawski, ktoremu towarzyszyt attaché
lotniczy, wojskowy i morski ptk Ro-
man. Ze strony brytyjskiej wzieli udziat
w uroczystosci m. in.: dowodca lotnictwa
mysliwskiego, marszalek lotnictwa
sir Patrick Dunn oraz dowoddca bazy —
brygadier lotnictwa Connolly.

@® Z szeregdw seniorow lotnictwa ubyt

pilot Zespolu Lotnictwa Sanitarnego
Wactaw Bernatowicz. Zastuzony w pol-
skich formacjach na Zachodzie, przez

10 lat ostatnich pracowat w olsztynskim
pogotowiu lotniczym.

@® W szkolach zawodowych istniejgcych
przy Technicznej Szkole Wojsk Lotni-
czych ,odbyty sie uroczyste nominacje
na pierwsze stopnie podoficerskie. Byla
to pierwsza tego rodzaju nominacja w
lotnictwie. Absolwenci tych szkdi, me-
chanicy cksploatacji samolotéw, mecha-
nicy urzgdzen radiotechnicznych i radio-
lockacyjnych zasilg szeregi personelu
technicznego jednostek lotnictwa.

@® Skoczkowie spadochronowi Centrumn
Wyszkolenia Lotniczego w Krosnie usta-
nowili cztery nowe krajowe rekordy
¢padochronowe w skokach grupowych
w nocy. Skoki wykonano 2z wysokosci

600, 1500, 2000 i 4457 m (ostatmi pray
udziale 9 osob).
@ Pilotka Aeroklubu Jelenlogorskiego

L. Pazio ustanowita dwa nowe rekordy
krajowe w kategorii szybowcow wielo_
miejscowych. Na ,,Bocianie” uzyskata
przewyzszenie -7210 m oraz wysokos¢
absolutng 8350 m. Rekordy swiatowe na-
lezg do szybowniczek francuskich i wy-
noszg odpowiednio 7256 i 8571 m.

@® Na jesieni odbyta sie w Sofii kolej«
na sesja 6-poolu poswiecona dalszej
wspotpracy Ww dziedzinie handlowe] i
techniczno-eksploatacyjnej lotnictwa ko-
munikacyjnego Bulgarii, Czechoslowacji,
NRD, Polski, Rumunii i Wegier.

@ PLL ,Lot” powaznie zwigkszy swaj
park lotniczy w 1966 r. Do eksploatacji
wejdzie bowiem 6 samolotow AN-24 oraz
dalszy 1%.-18.

® Wszystko zdaje sie przemawiaé¢ za
tym, ze Warszawa bedzie miata drugi —
po Teatrze Wiclkim -—- rekord prze-
wlektej budowy. Proporzec w tej dyscy-
plinie zdobedzie Warszawskie Przeds.
Bud. Przemyslowego ,,2elbet” (wraz 2z
subwykonawcami) za budowe Miedzyna-
rodowego Portu Lotniczego na Okeciu.

Budowa ta rozpoczeta sie w 1962 r.
jako priorytetowa. Skonczy¢ sie ma
w 1968 r. lecz moéwi sie juz o 1969 r.(!)

® W ub. roku ,,Lot” przewiozt o ponad
50 tysiecy wiecej pasazerOw niz w
1964 r., z czego potowe na liniach zagra-
nicznych.

® Z okazji pozegnania starego roku,
zgodnie 2z tradycja, odbylo sie przy
lampce wina spotkanie cztonkébw Klubu
Senioré6w w sali Aeroklubu Warszaw-
skiego na lotnisku Goctaw. W spotkaniu

wzieli udziat czlonkowie zarzadu APRL,
gtowny inspektor lotnictwa, wicemi-
nister Komunikacji, naczelny redaktor

Skrzydlate] Polski i in. Prezes Antosie-
wicz wreczyt specjalne odznaki tym Se-
niorom, ktoéorzy rozpoczeli stuzbe w lot-
nictwie przed 50 laty.

NOTATKI

1 <

@® Jugostowianskie linie lotnicze JAT
otworzyly nowga linie Belgrad—Moskwa,
kktora przebiega przez Warszawe. W bar-
wach JAT latajg ,,Caravelle”.

® NRF ma zamiar zwroéci¢ sie do
Zwigzku Radzieckiego z projektem utwo-
rzenia regularnej linii Totniczej, ktoéra
1gczytaby Zwigzek Radziecki z Niemiec-
ka Republikg Federalng. ,,Lufthansa”
chciataby uruchomié¢ trase przez Prage,
za$§ ,,Aeroflot” — przez Warszawe.

® W Tokio przebywata delegacja ra-

dzieckiego lotnictwa cywilnego, ktora
omawiata sprawe uruchomienia linii
Tokio — Moskwa. Dzieki tej linii lot

z Japonii do Europy bylby krotszy
o 8 godzin, a ceny biletow nizsze o 20--
—30 procent.

® W Meceksyku prowadzone byly rozmo-
wy miedzy Ministerstwem Lotnictwa Cy-
wilnego ZSRR i wiadzami lotniczymi
meksykanskimi w sprawie przedluzenia
linii Moskwa — Hawana do Meksyku.
@® Zawarta ostatnio umowa miedzy
ZSRR i Secnegalem przewiduje (oprocz
linii bezposredniej tgczgcej oba kraje)
dla ,,Aeroftotu” prawo lotéw z Dakaru
do Ameryki Poludniowej, a dla , Air
Afrique” lgdowanie w ZSRR w lotach
do- Skandynawii.

\ WIATAR

@® . Air France” uruchomita nowy szlak
lotniczy, taczgey Paryz z Rio de Janeiro.
Bedzie to obok radzieckiej trasy Mo-
skwa — Hawana, najdituzszy szlak ,,non
stop’” na S$wiecie (9260 km).

@® Bezposrednia linia lotnicza Nowy
Jork — Budapeszt via Amsterdam zo-
stanie otwarta od kwietnia 196 r. Loty
na nowej linii wykonywaé bedg samo-
loty holenderskiego towarzystwa KLM.
@® Trwajg negocjacje miedzy poszcze-
goélnymi rzgdami panstw arabskich w
sprawie utworzenia ogoélnoarabskich linii
lotniczych (Arab World Airlines Sy-
stem). Do ,,systemu’” tych linii bedg za-
proszone wszystkie arabskie towarzy-
stwa komunikacji powietrznej.

@® Anglo-francuski samolot naddzwieko-
wy na 130 pasazerow ,,Concorde’ za-
mowiono juz w 50 egzemplarzach. Warto
zapoznaé¢ sie z przedsiebiorstwami lot-
niczymi, ktoére zakupig te liniowce. , Air
France” i BOAC zamoOwily po 8 sztuk;
PAA, TWA i ,,American Airlines” —
po 6 szt., Qantas — 4 szt., ,,Continental
Airlines” i ,,Japan Air Lines’” po 3 szt.,

,,Air India”, ,,Middle East Airlines” i
,,Sabena’” po 2 szt. Planuje sie przeka-
zanie ,,Concorde’” do préb w locie
w 1968 r.



(c.d. z II okl.)

lono rodziny profildbw na serie. Serie
profilobw powstaja z roznych rodzajow
przeksztatcen, np.:

charakteryzuja
i state

1) profile danej serii
sie tym, zc majg stalg strzatke
polozenie strzatki,

2) profile innej serii maja state poto-
zenie strzatki, zmienng grubosé¢ i strzatke.

pierwsza cyfra oznaczenia — okresla
strzatke linii srodkowej w % cieciwy,

druga cyfra oznaczenia — okresla po-
tozenie strzatki od noska profilu w
% cieciwy (cyfra II X 10),

trzecia i czwarta cyfra oznaczenia
okre§la grubo$¢ profilu podang w %
cieciwy.

I rodzina profilow skiada sie z 19 se-
rii. Kazda seria (oprocz podstawowej —

g — grubos$é wzgledna profi-
lu podana w czesSciach

cieciwy.

Maksymalna grubosé tego profilu po-
lozona jest w odleglosci 30"y cieciwy, od

noska.
symetrycznych,

Podstawowa
skiada

seria

profilow —
sie z siedmiu

profilow o grubosSciach wzglednych: 6,

Geometryczne parametry drugorzedne  profilow symetrycznych) sktada sie z 6 9, 12, 15, 18, 21 i 25% i jest oznaczona
jak: promien krawedzi natarcia i kra- profilow roznigcych sie miedzy soba  Symbolami np. NACA 0012 (dla grubo-
sci wzglednej 129, cieciwy).
A/z,:x,) Wszystkie profile symetryczne majg w
Zz oznaczeniu pierwsze dwie cyfry — ,,0".
on
£, e m s R e e i
0 g A Dowolny profil rodziny I tworzy sie
N\ W sposob nastepujacy (rys. 6):
-ao1 Blzs, x5) 100 1. Okres$la sie linie srodkowa — za po-
Rys. 6. Schemat okreslania dowolnego profilu rodziny I. moca nastepujacych wzorow:
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Rys. 7. Serie 1 profile I rodziny NACA
wedzi sptywu zwykle zmieniaja sie réw- grulq0$cia procentows. Dl? te.j rodzir?y Z. S_L 2 [2_;,)‘ (;“i)_ (;’:. )’]
niez w sposob uporzadkowany w zalez-  Profilow podstawows serig jest seria 3 xs " l
nosci od zmiany strzalki i grubosci pro-  Profilow symetrycznych. Wyjsciowym _
filu. profilem jest profil symetryczny. Rzed- dla ..zi\/\xf
ne profilu wyjsciowego otrzymuje sie 12
Grupa profilow NACA z réwnania: _ZS-T = (—f_),— [(1—251) +2§:f (%) - 21
T =N L=y
Amerykanskie profile NACA stanowiq E, =2Z,=Z=y [1.4 45 ‘/% —0,6300%— x\ 12
najwszechstronniej opracowana i zba- = . , _(T)]
dang grupe profilow. Profile te zostaly — 11,7580 (3’2_,_1,4215 (ﬁ)“_ 0,5075 (i) ] e
podzielone na pie¢ rodzin: L l l ] dla —l—> T
i. I rodzi — czterocyfr A . 2412 LT : przy czym: f — strzatka linii srodkowej,
rodzina rocyfrowa, np przy czym: . odcieta punktu obrysu ff—- odleglosé strzatki w cze-

Sposob oznaczenia kazdego profilu
tej rodziny jest nastepujacy:

profilu podana w czes-
ciach cieciwy,

Sciach cieciwy od noska
profilu.



Cena zl 12.—~
Tablica
Seria profiléow Seria profiléw Seria profilow
o, e — —
e | Gon | Foe | mow | S| Gue | T | mow | S| G | e | e
2206 2 20 | 2306 2 30 2406 | Py BT
2209 9 2 20 2309 2 30 2409 | 9 2 40
2212 | 12 2 | 20 2312 12 2 30 2412 12 2 40
2215 15 2 20 2315 15 2 30 2415 15 2 40
2218 18 2 20 | 2318 18 2 30 2418 18 2 10
2221 21 2 20 2321 21 2 30 242) 21 2 40
4206 6 4 20 4306 4 30 4406 6 | a |
4209 9 4 20 4309 4 30 4409 9 | 4 40
4212 12 a | 20 | 4312 | 12 4 30 4412 12 | 4 40
4215 15 | 4 20 4315 15 a | 30 4415 15 4 40
4218 18 4 20 | 4318 18 4 30 4418 18 4 40
4221 21 4 20 4321 21 4 30 4421 21 4 40
6206 6 6 20 6306 6 30 6406 6 6 40
6209 9 6 20 6309 6 30 6409 9 6 | 40
emiz |7 12 6 20 6312 12 6 30 6412 12 | 6 40
6215 | 15 | 6 | 20 6315 15 6 30 | 6415 15 |6 | 40
6218 | 18 6 20 6318 18 6 30 6418 | 18 6 40
6221 21 6 20 6321 21 6 30 5421 21 6 | 40
2506 6 2 50 2606 6 2 | 60 206 | 6 2 70
2509 2 50 2609 2 60 2709 9 2 70
2512 | 12 | 2 50 2612 12 2 60 2712 12 2 | 10
2515 15 2 50 2615 15 2 60 2715 15 2 70
2518 18 2 50 2618 18 2 60 2718 18 2 0
2521 21 2 50 2621 21 2 60 2721 21 2 70
4506 6 4 50 4606 6 4 60 4706 6 4 | 0
4509 9 4 50 | 4609 9 4 60 4709 9 4 0
4512 12 a | 50 | 4612 12 | a4 60 4112 12 | 4 0
4515 15 | 4 | 50 4615 | 15 4 60 115 | 15 [ a4 | 10
4518 | 18 4 50 4618 18 a | K0 a3 | 18 4 70
4521 21 4 50 4621 | 21 4 | 60 4721 21 4 70
6506 6 6 50 6606 6 6 80 | 6706 6 i
6309 9 | 6 50 | 6609 | 9 | 6 | 60 | 6709 9 | 6 70
6512 | 12 | 6 | 50 6612 12 | 6 | 60 6712 12 6 70
6515 15 6 50 | 6615 | 15 6 60 | 615 | 15 6 70
6518 18 6 50 6618 18 6 60 6718 18 6 70
6521 | 21 | 6 50 6621 21 | 6 | e | em ol 6 70
Uwaga: oba powyzsze roéwnania przed- dowolnego profilu w sSposéob nastepu- dowolnego punktu obrysu na podsta-
stawiajg dwie parabole rozpoczynajgce jacy: wie wzorow:

sie w koncach cieciwy. Parabole te ma-
ja wierzcholki w punkcie okreSlajacym
strzatke profilu (rys. 6).

2. Obrys profilu wyznacza sig za po-
mocg wykreSlania w dowolnym punkcie
linii Srodkowej prostopadiej i odmie-
rzania na niej odcinkéw réwnych rzed-
nym profilu symetrycznego — wyjScio-
wego (dla takiej samej odcietej).

Analitycznie okreSla sie wspoirzedne

a) nalezy obliczyé¢ kat 6, ktory tworzy
styczna do linii srodkowej w punkcie
o odcietej x wedlug wzorow:
e 2F, 2 = S
tg O = =—— (xf—x) dla T <X l
T2 f
3
[31
~ 2f L e ek
180 == (T, = &) dla >,
(1—=y)

b) znajgc kat 6 oblicza sie wspoOirzedne

Z,=Zg+Zcos 0; X,=X—Zsin®
. s an B [41
Zp=Zg—Z cos 6; Xg=X+Zsin 0O )
c) promien noska przyjmuje sie jako
normalny:
_é =1,1 . g—2
d) grubosé krawedzi spitywu ~ 0,0025 wYy-
nika z -r6wnan okreslajgcych obrys
profilu.
Opis poszczegdlnych serii i profilow tej
rodziny jest podany w tablicy i narys. 1.
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