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Niektóre zagadnienia aerodynamiki statku kosmicznego 

Statek kosmiczny startuje z szybko rosnącą pręd­
kością w gęstych warstwach atmosfery i w górnych 
jej warstwach bardzo rozrzedzonych osiąga pierwszą 
lub drugą prędkość kosmiczną. 

Przy powrocie do atmosfery Ziemi lub lądowaniu 
na obcej planecie mającej atmosferę - statek kos­
miczny będzie leciał z dużą prędkością: najpierw przez 
rozrzedzone górne warstwy, następnie przez gęste 
bliskie powierzchni. Tak więc lot obejmuje duże gra­
nice prędkości, od niskich przydźwiękowych przez 
dźwiękowe i naddźwiękowe i powyżej liczby Ma­
cha 4 - hipersoniczne. Zakres gęstości ośrodka obej­
muj€ czy też obejmować będzie atmosferę o ciśnieniu 
od 1 atmosfery do kilku atmosfer (dla Wenus), z dru­
giej zaś strony gaz bardzo rozrzedzony, aż do mini­
malnej gęstości gazu międzyplanetarnego. Ponadto 
atmosfery Ziemi, Marsa lub Wenus mają różny skład 
chemiczny, co ma wpływ na przebieg zjawisk w oto­
czeniu statku kosmicznego. 

Zjawiska więc wzajemnego oddziaływania atmosfe­
ry i przelatującego statku są ilożone i można je po­
dzielić na następujące grupy: 

1) aerodynamika małych prędkości,
2) gazodynamika czyli aerodynamika dużych 

prędkości, 
3) aerotermochemia,
4) magneto-gazo-dynamika,
5) aerodynamika gazów rozrzedzonych.

Ogromny rozwój astronautyki w ostatnich latach
przyczynił się do postępu zarówno w teoretycznych 
podstawach aerodynamiki, jak też w zakresie badań 
i to nie tylko w warunkach lotu rzeczywistego, ale 
i w urządzeniach naśladujących te warunki. 

Poniżej przedstawiono tylko najbardziej zasadnicze 
prawa i zjawiska dotyczące aerotermochemii, magne­
togazodynamiki i aerodynamiki gazów rozrzedzo­
nych - umożliwiające wyjaśnienie zagadnień ogra­
niczenia lotu statku kosmicznego przez atmosfer� 
i ochrony jego powierzchni przed nagrzaniem. 

Biorąc pod uwagę wielkość statku i gęstość atmo­
sfery, przepływ wokół statku można ogólnie określić 
w zależności od tzw. liczby Knudsena, będącej sto­
sunkiem średniej drogi bezkolizyjnej cząsteczek gazu 
do wymiaru liniowego opływanego obiektu. Gdy licz­
ba Knudsena jest mała, w gęstych warstwach atmo­
sfery gaz traktuje się jako ośrodek ciągły. Przy pręd­
kościach poddźwiękowych mamy zakres aerodynami­
ki· klasycznej, gdzie gaz traktuje się jako nieściśliwy. 
Przy prędkościach przy- i naddźwiękowych gaz opły­
wający statek kosmiczny uważa się za ściśliwy i wów­
czas układ fal uderzeniowych oraz zjawiska w war­
stwie prz:)'ściennej mają decydujący wpływ na opór 
i grzanie gazodynamiczne. Na dużych wysokościach przy 
liczbie Kn bliskiej 10 zaczyna się tzw. przepływ przej­
ściowy i obszar przepływu ślizgowego będący tema­
tem dużego zainteresowania uczonych. Dla liczb Kn

powyżej 10 rozciąga się obszar przepływu wolnych 
molekuł, gdzie trzeba rozważać oddziaływanie poje­
dynczych cząstek i teorię kinetyczną gazów. 

Zagadnieniem\ związanym z aerodynamiką statku 
kosmicznego jest określenie właściwej granicy po­
między atmosferą i przestrzenią kosmiczną. Wiadomo 
bowiem, że gęstość atmosfery maleje powoli i prze­
strzeń kosmiczną wypełniają bardzo rozrzedzone cząst­
ki gazu. Granica atmosfery jest przedmiotem rozwa­
żań nie tylko fizyków i techników, ale również poli­
tyków i prawników. Najsłuszniejsze wydaje się okre­
ślenie prof. Karmana, który proponuje określenie gra­
nicy atmosfery w oparciu o wykrEs prędkości w zależ­
ności od wysokości (rys. 1). Wykres ten w wersji spo­
rządzonej przez Gazleya (Rand. Corp.) podaje dwa 
graniczne warunki.• Pierwszy określa, że statek poru­
sza się za wolno, ponieważ ciężar jest większy niż 
siła nośna i siła odśrodkowa. Z drugiej strony istnie­
je ograniczenie nadmiernego nagrzania powierzchni 
powyżej 1100 °C. Lot trwały może się odbywać w wy­
tworzonym „korytarzu". Zakreskowany obszar odpo­
wiada dzisiejszym osiągom samolotów. Gdy siła od-
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środkowa staje się dominująca, statek przestaje być 
pojazdem powietrznym (samolotem) i staje się pojaz­
dem przestrzeni (satelitą). W tym miejscu wg Karma­
na leży granica Kosmosu - odpowiada temu wyso­
kość 100-130 km. 

km 

Za wolno· 
cieżor > sito nośna „ sito odśrodkowo 

mo1-----------------t------1 

Za gorqco 
temp. pokrycia > /OOO •c

3 4 5 6 
Predkość 

7 8 km/sek 

J. Wykres „korytarza przelotu" przez atmosferę wg Gazleya

Aerotermochemia 

Przelot statku kosmicznego z bardzo dużą prędko­
ścią przez różne warstwy atmosfery zmusił do brania 
pod uwagę reakcji chemicznych przy analizie zjawisk 
zachodzących w bliskości sŁa tku. 

Rozpatrzmy opływ bryły o tępym kształcie, jaki 
przeważnie ma „statek powrotu" w czasie lotu hiper­
sonl c,'..nego. Przed „noskiem" statku rozciąga się łuk 
fali uderzeniowej. W pobliżu punktu zastoju (stag­
naCJi) opływ jest poddźwiękowy (rys. 2), na zewnątrz 
zaś naddźwiękowy. 

W okół ciała rozciąga się warstwa graniczna, w któ­
rej ważne są zjawiska lepkości i przewodzenia ciepła 
(rys. 3a). Pomiędzy falą uderzeniową i brzegiem war­
stwy przyściennej lepkość jest pomijalna. Nazywamy 
tę .część polem warstwy uderzeniowej. Gaz za falą 
jest bardzo gorący i promieniowanie tego gazu i go­
rącej powierzchni ciała ma znaczny wpływ na pole 
przepływu. 

Warunki opływu są widoczne z wykresu „wysokość­
-prędkość" (rys. 3b), który pokazuje obszary, gdzie 
mogą zachodzić reakcje chemiczne. Pokazano krzywe 
stałego stopnia dysocjacji i stałej temperatury oraz 
granice katalitycznego oddziaływania i linie ograni­
czające jonizację. Dla określonych parametrów lotu 
dwóch pocisków balistycznych i sztucznego satelity 
podczas powrotu do atmosfery widzimy w przecięciu 
z odpowiednimi krzywymi miejsca, gdzie będą zacho­
dzić reakcje. Skład powietrza zmienia się z wysoko­
ścią. N a małych wysokościach powietrze składa się 
głównie z N2 i 02, natomiast na dużych wysokościach 
zachodzi dysocjacja i powietrze składa się z 02, N2, 

N i O. Gęstość elektronów jest zmienna z wysokością 
i zmienia się dniem i nocą. Poniżej 30 km nie ma 
znaczniejszej dysocjacji i elektronów. 

Główne zasady chemicznych reakcji zachodzących 
w atmosferze Ziemi przedstawione są na rys. 4. We­
wnętrzna energia molekuły składa się z czterech czę­
ści: 1) energii przemieszczania, która ma trzy stopnie 

2 

swobody (I), 2) energii obrotowej, która ma dwa stop­
nie swobody dla gazu dwuatomowego (II), 3) energii 
drgania również o dwóch stopniach swobody (III),

4) energii wydzielania elektronu, gdy może on się po-

Prędkość 
dźwięku 

M>f

Fa/a llderzemowa 

2. Opływ hipersoniczny noska statku kosmicznego 

IJ.) 

'\I/ I 
/ ł'�1J' 'u 

I 

® 

_ _l_ -----

3a. Zjawiska zachodzące przy powierzchni - przy opływie 
hipersonicznym 

1 - luk fali uderzeniowej, 2 - warstwa uderzeniowa, 3 -
promieniowanie od gorących gazów, 4 - przewodzenie 
i dyfuzja, 5 - promieniowanie od powierzchni 6 - ciało, 
7 - warstwa przyścienna gazu 

km 
b) 

200 

Ba/iS{!JCZny 
POC!Sk 

Balistyczny 
J)OCISk-

satelitr 

3b. Wylues prędkości w zależności od wysokości pokazują­
cy zalues dysocjacji, jonizacji i typowe tory przelotu 

ruszać na wyższym poziomie energii niż podstawo­
wy (IV).

W niskich temperaturach energia przemieszczania 
jest najważniejsza. Nie oznacza to, że inne rodzaje 
energii, jak np. energia drgania, są pomijalne, lecz że 
ich zmiany są niewielkie. Przy zachowaniu energii 
interesuje nas zamiana energii termicznej w kinetycz­
ną i odwrotnie. Gdy temperatura jest wysoka, mole­
kuła ulega dysocjacji na atomy (V). W bardzo wyso­

kich temperaturach elektron wyzwala się z wpływu 
nukleonów atomu i atom staje się jonem (VI). Jed• 



nym z obszarów, gdzie takie reakcje mogą zachodzić, 
jest pole za silną falą uderzeniową. Na rys. 5 podano 

przykładowy spadek temperatury i zmiany chemiczne 
zachodzące za falą. Jak dalej zobaczymy, układ obsza-

-------- {;on/ 
• 

(e/ek!ron} 

4. Schemat głównych reakcji chemicznych dwuatomowej 
drobiny 

Równowago pr2em1eszczema , obro{t, 
fó_W!}f!..l'@QO_ grgą_ń jO�CJ/lqt;j_t} 

Oysaqacjo O, 
Oysogaqa IV; 

Rawnowog_a termiczno 

Odte_qtosi 

5. Rozkład temperatur za silną falą uderzeniową 

1 
Pocisk 

balistyczny 

Ablaqa 

Statek 
powrotu Stalek 

balistyczny I uskrzydlony 1

Ch!odzemt Cńlodzenie transpiracyjne 

Catkowity czas powrolv 

6. Skuteczność różnych metod ochrony przy powrocie 

rów i fal za statkiem kosmicznym jest bardzo złożo­

ny, Wracając do zmian za pojedynczą falą musimy 
mieć na uwadze, że zmiany stanu nie zachodzą mo­

mentalnie i dla ich przebiegu potrzeba pewnego cza­
su - tak zwanego czasu relaksacji. Czas relaksacji 

dla przemieszczania i obrotu molekuły jest krótki. Tuż 

za czołem fali następuje równowaga tych energii. Re­
laksacja drgań jest dłuższa - równo,�raga następuje 
w pewnej odległości za falą. Natomiast relaksacja dla 

dysocjacji jest dłuższa i czas ten jest różny dla róż­
nych molekuł. W związku z tym temperatura stagna­
cji tępego ciała dla gazu rzeczywistego jest niższa niż 

dla idealnego, gdzie bierzemy pod uwagę tylko ener­

gię przemieszczenia i obrotu. Ciepło właściwe wzra­

sta z temperaturą wskutek drgań i dysocjacji. Gdy 

gaz natomi.ast jest całkowicie zdysocjowany przy 

7000 °K - ciepło właściwe maleje z dalszym wzros­

tem temperatury. Zjawiska mikro w bliskości po­
wierzchni statku są złożone i w czasie powrotu stat­

ku kosmicznego równowaga chemiczna nie jest utrzy­

mana. Gazodynamika niezrównoważonych, chemicz­

nie zdysocjowanych gazów jest jednym z najnowszych 
zagadnień w gazodynamice. 

Do zjawisk zachodzących przy powierzchni statku 

i mających duży wpływ na ich przebieg należą meto­
dy chłodzenia i ochrony przed przegrzaniem. Rys. 6 
pokazuje skuteczność różnych metod ochrony przed 
ciepłem wracającego statku kosmicznego. Przedsta­
wiono tutaj pocisk balistyczny, wracającego lotem ba­
listycznym sztucznego satelitę oraz uskrzydlony statek 
powrotu. Sprawność metody podano w zależności cał­

kowitego czasu przelotu przez atmosferę. Rozróżniono: 

/ 
/ 

,/' 2200· Foto odi 2800", -�------i:::.� 11 , I ;,,. !400°[
� 

\ /600 ° 

' 

', 140D0 

', f/0D 0 

' 

', soo· 
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7. Rozkład temperatur na powierzchni statku powrotu -
Apollo

1) wypromieniowanie, 2) transpirację, 3) pochłanianie
ciepła, 4) ablację. Wypromieniowanie ciepła jest spo­
sobem najprostszym, polega ono na pokryciu powierz­

chni warstwą tworzywa odbijającego promieniowanie
cieplne. Chłodzenie transpiracyjne polega na wydmu­
chiwaniu chłodzącego gazu przez porowate kanaliki
pokrycia. Metoda pochłaniania ciepła polega na po­

kryci u blachą miedzianą lub grubą warstwą miedzi
szybko odprowadzającą ciepło od najbardziej nagrza­
nych miejsc, a następnie usunięciu ciepła z parują­
cym ciałem stałym, Ablacja jest procesem, w którym
pokrycie topi się, a następnie odparowuje.

Spalanie się powierzchni jako ochronę przed grza­

niem trudno zakwalifikować jako pochłanianie ciepła 
czy ablację. Jedynie grafit ma pewne zastosowanie 
jako spalające się ciało stale. Metoda ta nie jest 

praktyczna, gdyż kształt ciała zmienia się w czasie 

palenia i może mieć niekorzystny wpływ na tor cia­
ła. Ablacja jest uprzywilejowana, gdyż powierzchnia 
pozostaje gładka. Odparowanie transpiracyjne i pro­
mieniowanie opłaca się wówczas, gdy czas powrotu 

jest rzędu 1000 sek jak dla statku uskrzydlonego (szy­

bowca). Ablacja i pochłanianie ciepła są ekonomiczne 

dla pocisków balistycznych. Dla wracających sateli­

tów potrzebne są metody kombinowane (złożone). Roz­

ważając zjawiska przy chronionej ściance statku kos­

micznego trzeba mieć na uwadze warstwę ciała sta-

łego, następnie warstewkę cieczy 

stewkę gazu. 

zewnętrzną war-

W aerotermochemii mamy do czynienia z zachowa­

niem masy, zachowaniem ilości ruchu i energii oraz 

dodatkowo z kinematyką chemiczną, Poza trudnością 

3 



określenia zaawansowania reakcji chemicznych, dru­
gą trudnością jest określenie rzeczywistego czasu re­
laksacji dla reakcji chemicznych. Istnieją tu dwa 
skrajne przypadki: jeden to taki, gdzie stale jest stan 
równowagi chemicznej (przebiegają one natychmia­
stowo) i drugi _.: to warunki zamrożenia, przy któ­
rych skład nie ulegnie zmianie. Rzeczywiste warunki 
będą pośrednie. 

Wracając do zagadniet'l chłodzenia musimy pamię­
tać, że podstawowym sposobem jest jednak chłodze­
nie konwekcyjne, przez powodowanie odpływu war­
stwy przyściennej. Uzyskuje się to przez odpowiedni 
kształt statku kosmicznego. Musi on być „pękaty", 
aby oderwanie następowało dostatecznie blisko kra­
wędzi natarcia. Opór statku jest wtedy znaczny -

co jest korzystne dla hamowania. Rozkład tempera­
tur na powierzchni kabiny powrotu Apollo pokazano 
na rys. 7. 

„Kula ognista" za statkiem kosmicznym 

Niezrozumiałym początkowo zjawiskiem zaobserwo­
wanym przez pierwszych kosmonautów była „kula 

ognista" za statkiem przy wejściu v;r gęstsze warstwy 
atmosfery. Wiąże się to z podstawowym przepływem 

i zagadnieniem bliskiego śladu wirowego kabiny po­
wrotu. Złożoność zjawisk przedstawia model tego 
opływu opracowany przez Chapmana dla kabiny Mer­

cury. Model Chapmana wychodzi z założet'l rozwiąza­
nia analitycznego i badat'l. Jednak współdziałanie 

rdzenia oderwanego przepływu i nielepkiego swobod­
nego strumienia poprzez warstwę mieszania stanowi 

jeden z najbardziej trudnych i dotąd nie rozwiąza­
nych problemów aerodynamiki. 

Ciało lecące przy prędkości hipersonicznej przez 
atmosferę ciągnie za sobą ogon gorących gazów o tem­
peraturze 4000-5000 °K. W tej temperaturze gaz jest 
widzialny wskutek promieniowania gazu i materiału 
ablacyjnego. Zwiększa się gęstość elektronów - ślad 
działa odbijająca na radar. 

Przed ciałem (rys. 8) mamy normalny łuk fali ude­

rzeniowej. Warstwa przyścienna oddziela się z tylu 

l#Jrs!wa 
I odcina/aca 

. Fala 
epk1 opływ zewn. indukowana 

z lepkięj warstwy 
zySCtennęj 

Fala uderz�niowa 
doprężanta 

8. Model opływu kabiny statku kosmicznego wg Chapmana 

i zagina wzdłuż osi - dążąc do tylnego punktu stag­
nacji. Tworzy się tylny obszar recyrkulacyjny, które­
go rozkład prędkości określa równowaga sił tnących 
w warstwie odcinającej. Przyjęto podporządkować do­
prężanie ciśnieniu wytworzonemu przez nielepki prze­

pływ za falą uderzeniową - spływową. Do tylu ciąg­
nie się środkiem ślad warstwy przyściennej. Podsta­
wą jest więc wewnętrzny strumiet'l z własnościami 
lepkości i zewnętrzny przepływ nielepki. Decydują 
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one o warunkach temperatury „szyjki", gdzie tempe� 

ratura jest najwyższa tworząc zjawisko „kuli ognis­

tej" za statkiem. 

Magnetogazodynamika 

Magnetogazodynamika jest to - jak sama nazwa 
wskazuje - dynamika płynów ściśliwych przewodzą­
cych w polu magnetycznym, gdy energia pól elek­
trycznych jest znacznie mniejsza niż energia pól mag­
netycznych. W przestrzeni kosmicznej mamy właśnie 
połączenie zjawisk przepływowych i zjawisk elektro­

magnetycznych w wielu przypadkach: 

a) przy powrocie do atmosfery statku kosmicznego
wielkość skoku ciśnienia w fali uderzeniowej na czole 

pocisku czy statku kosmicznego jest bardzo duża z ra­
cji znacznej prędkości. W wyniku silnego ogrzania 

powietrze jest zjonizowane za falł - czyli podlega 
działaniu sił dynamicznych i elektromagnetycznych, 

b) na dużej wysokości przy locie przez jonosferę 

i warstwy silnego napromieniowania i przez gaz rnie;­

dzyplanetarny - wszędzie mamy do czynienia z ga­
zem zjonizowanym, a więc musimy rozważać zjaw1;,­
ka magnetoelektryczne, 

c) gdy gaz wokół statku kosmicznego jest zjonizo­
wany, ciekawe będzie rozważenie możliwości stero­
wania przez działanie lokalnego - sztucznego pola 
magnetycznego, 

d) dla statków kosmicznych można projektować no­
we urządzenia napędowe oparte na współdziałaniu ga­
zodynamiki i pola elektromagnetycznego, 

e) zasady magneto-gazo-dynamiki pomagają w prze­
mianie energii zjonizowanych gazów bezpośrednio 
w energię elektryczną w generatorach MHD. Dla 

orientacji jakościowej działania na statek kosmiczny 
można podać, że ciśnienie magnetyczne odpovviada­
jące mechanicznemu ciśnieniu 1 atmosfery występuje 
wówczas gdy pole magnetyczne wynosi 0,5 webera/m2 

(5000 gaussów), wartość, którą można uzyskać za po­

mocą stałego magnesu czy elektromagnesu. Natężenie 
pola magnetycznego przy powierzchni Ziemi wynosi 
zaledwie 0,6 gaussa, jego wpływ jest więc mały. Je­
żeli natomiast wokół statku kosmicznego pokładowe 

urządzenia wytworzą pole magnetyczne, a ponadto do 
otaczającego powietrza wprowadza się w sposób cią­
gły łatwo jonizującą się substancję - można uzyskać 
dodatkowe siły zwiększające opór statku. Fale mag­
neto-gazo-dynamiczne mają natomiast znaczny wpływ 

na nieprzenikalność fal radiowych i studia nad tym 
zagadnieniem idą w kierunku możliwości „przebija­
nia" ich przez fale radiowe i uniknięcia niebczpiecz-­
nego i szkodliwego okresu „zatkania" w czasie prze­
lotu statku kosmicznego z dużą prędkością przez 
atmosferę. 

Istnieją argumenty przemawiające za przyjęciem 

bardzo słabego pola magnetycznego w przestrzeni ko­

smicznej w olbrzymich obszarach galaktyki. Mimo 

minimalnej gęstości materii międzyplanetarnej 

średnio 1 atom wodoru na 1 cm3 wobec wielkości ga­

laktyki, materia ta poruszając się w polu magnetycz­

nym zachowuje się jak przewodnik, przez który pły­

nie prąd elektryczny. Prądy elektryczne i pola mag­

netyczne wywołują dalszy ruch korpuskularny ma­

terii międzygwiazdowej. W ten sposób ruch materii 

przenosi się na cały zajęty przez nią obszar. ,Ta na-



rastająca fala ruchu nosi nazwę fali magneto-gazo-dy­
namicznej. Uznana jest rola fal magneto-gazo-dyna­
micznych w wytwarzaniu bardzo silnych pól magne­
tycznych, towarzyszących plamom na Słońcu. Wytwa­
rzane zarazem silne pola elektryczne powodują potęż­
ne wyładowania w atmosferze Słońca i wybuchy ma­
terii słonecznej na setki kilometrów w górę. 

Jedną z najważniejszych własności ośrodka prze­
wodzącego jest jego przewodność elektryczna. Za falą 
uderzeniową przy rosnącej liczbie Macha przewodność 
ta silnie wzrasta. z rozważań zjawisk zachodzących 
przy wejściu do atmosfery Ziemi wynika, że w skła­
dzie jej jest dostateczna ilość elektronów i jonów, aby 
traktować ośrodek jako przewodzący. Ważną więc 
rolę odgrywa strata energii w cieple Joule'a wskutek 
działania prądu elektrycznego. 

Matematycznie zjawiska elektromagnetyczne wyra­
żają prawa Ohma, Ampera i Faradaya. Natomiast ga­
zodynamiczne równania magneto-gazo-dynamiki obej­
mują równania ciągłości, równanie ruchu, równanie 
energii i równanie stanu. Połączenie tych równań da­
je już bardziej złożone równania M-G-D. 

Obszar 
dziatoni 

Stożek·. 
Macha 

ooszar dz1arama 

�- Linie M2cha w konwencjonalnej gazodynamice 

Ośrodek, w którym przebiegają zjawiska magneto­
-gazo-dynamiczne jest właściwie plazmą, którą okre­
ślamy jako: 

1) mieszaninę cząstek o ładunkach elektrycznych
dodatnich -i ujemnych oraz cząstek obojętnych, 

2) wysoko zjonizowany gaz, składający się głównie
z mieszaniny dodatnich jonów i ujemnych elektronów, 

3) zjonizowany ośrodek gazowy, w którym koncen­
tracje elektronów i jonów są w przybliżeniu jedna­
kowe, wskutek czego ładunek przestrzenny jest bliski 
zera. 

Rozważając uproszczony przypadek idealnej plazmy 
łatwo zrozumieć, że przepływ może być w sposób 
ciągły przyspieszany i zwalniany - co wynika z przy­
spieszenia gazu przez siły elektromagnetyczne. Dru­
gim zjawiskiem wynikłym ze współdziałania przepły­
wu z siłami elektromagnetycznymi jest zjawisko 
skurczu strumienia gorącej plazmy przez pole magne­
tyczne, co jest wykorzystane w silnikach plazmowych. 
Trzecim ważnym zjawiskiem będzie opływ plazmy 
wokół statku kosmicznego. Z bardzo złożonego rozwią­
zania układu równań przypadku dwuwymiarowego 
opływu w jednorodnym strumieniu przy działaniu ze·­
wnętrznego pola magnetycznego wynika, że opływ 
może być podobny do zagadnień zwykłej gazodyna­
miki lub może się znacznie różnić. 

W; zwykłej gazodynamice rozchodzenie się małych 
zakłóceń falowych o nieskończenie małych amplitu-­
dach jest ściśle związane z charakterystyką równań 
różniczkowych dających linie Macha. W tym przy­
padku zakłócenia rozprzestrzeniają się w stożku Ma­
cha (rys. 9). Na zewnątrz stożka nie ma zakłóceń 

wg Karmana obszar ten nazywa się obszarem ciszy. • 
Rysunek pokazuje te obszary dla prędkości dźwięku 
i dla prędkości naddźwiękowej. Sytuacja jest bardziej 
skomplikowana w MGD. Rozpatrzmy analogiczny 
uproszczony przypadek rozchodzenia się zakłóceń. 

n n 

A>a

10: Diagram Friedricha - zakłóceniowych fal magneto-gazo .. 
-dynamicznych 

Ruch fal MGD można przedstawić za pomocą diagra­
mu Friedricha (rys. 10). Pierwszy rodzaj diagramu 
jest hodografem prędkości rozchodzenia się fal na 
płaszczyźnie. Na rysunku odcięta jest kierunkiem ma­
gnetycznego pola B, a jest prędkością dźwięku przy 
braku zjawisk MGD, natomiast il jest prędkością fal 
Alfvena (fala magneto-gazo-dynamiczna w płynie nie­
ściśliwym o nieskończenie dużej przewodności). Jak 
widać z wykresu będącego wynikiem rozwiązania ukła­
dów równań, istnieją tu trzy rodzaje fal: szybkie, po­
przeczne i wolne. Oznaczając prędkości rozchodzenia 
się fal: C1 - prędkich, Ci - poprzecznych, C, -wol­
nych, można napisać: 

Ct = An 

Drugi rodzaj wykresów Friedricha przedstawia 
obraz rozchodzenia się fal wytworzonych przez punkt 
zakłócający poruszający się z określoną p,:ędkością. 
Prędkość U jest skierowana zgodnie z polem mag­
netycznym. Impulsy składają się z dwóch rozchodzą­
cych się śladów fal magnetoakustycznych: zewnętrz­
nego od szybkich fal i wewnętrznego od wolnych 

• (rys. 11). z tego wykresu można określić fale wytwo­
rzone przez ciało w ustalonym przepływie w trzech
wariantach: a) przypadek współkierunkowy, gdy wy­
stępuje jeden rodzaj fal, b) przypadek bardziej ogól­
ny, gdzie przepływ jednorodny tworzy skończony kąt
z jednorodnym polem magnetycznym, gdy występują
dwa rodzaje fal i wreszcie c) przypadek, gdzie pola
są poprzeczne. Rys. 12 pokazuje przypadek pola współ­
kierunkowego przy różnych prędkościach względem
prędkości dźwięku a i prędkości Alfvena A. Wykres
dotyczy ruchu smukłego ciała. Gdy U > a> A

(rys. 12a) opływ przebiega podobnie jak w zwykłej
gazodynamice, to znaczy linie Ma. odchylone są do
tyłu i ślad wirowy jest za ciałem. Wewnątrz linii Ma­
cha oczywiście mieszczą się tak jak w zwykłej gazo­
dynamice zamiast kół odpowiednie elipsy i wewnętrz­
ne krzywe. Gdy a> U> A (rys. 12b) - przypadek
poddźwiękowy, opływ też jest podobny do zwykłej
gazodynamiki, gdzie nie ma linii Macha i ślad jest
za ciałem. Dla przypadku A> U> a· A/ y (a.2 + A2) 

linie Macha odchylają się do przodu, odwrotnie niż
w zwykłej gazodynamice, lecz • ślad jest za ciałem.
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Wreszcie dla U< a· A /
J/ (a2 + A2) - ślad jest przed 

ciałem. Zjawiska te są faktami matematycznymi, lecz 
trudno je uzyskać w „czystej" formie w warunkach 

u. Obraz fali magneto-ga-
zo-dynamicznej przed 
punktem zakłócającym 

12. Strugi opływu - fale ślady wirowe dla różnych z,kr.::­
sów prędkości 

fizycznych. Pewien postęp dają prace Searsa i Resle-
• ra, jednak niezbędne są jeszcze liczne badania do wy­
jaśnienia wszystkich zjawisk magnetogazodynamiki.

Aerodynamika gazów rozrzedzonych 

Na dużych wysokościach atmosfera jest tak rozrze­
dzona, że nie można jej traktować jako ośrodel� cią­
gły. Parametry gazu i przepływu zależą tu od swo­
bodnych ruchów cząsteczek i rozważanie dynamiki 
przepływu jest możliwe tylko na podstawie kinetycz­
nej teorii gazów. Ogólnie ruch gazów podzielono, jak 
to już wspomniano na początku, na cztery zakresy 
w zależności od liczby Knudsena - wynikającej ze 
stosunku swobodnej drogi bezkolizyjnej cząsteczki 
do charakterystycznego wymiaru przelatującego stat­
ku, satelity czy samolotu. Można wprowadzić zależ­
ność pomiędzy liczbami podobieństwa: liczbą Macha, 
Reynoldsa i Knudsena. Określając współczynnik lep­
kości w zależności od gęstości gazu, średniej drogi 
swobodnej średniej prędkości cząsteczki można 

13. Podział obszarów różnych rodzajów aerodynamiki wg 
liczby Knudsena 

stwierdzić, że Kn ~ M!y Re. Wykres (rys. 13) przed­
stawia podział na poszczególne obszary w zależności 
od liczby Knudsena, Reynoldsa i Macha. Rozróżnia­
my więc obszar gazodynamiki „zwyczajnej" A, obszar 
przepływu poślizgowego B, obszar przeJsc1owy C 
i wre�zcie obszar przepływu wolnych molekuł D. 

Liepman łącząc liczby podobieństwa wyprowadza 
zależność, że przepływ w gazach rozrzedzonych zale­
ży od parametru Re/M2 i dzieli dynamikę przepływów 
w zależności od tego stosunku na trzy obszary 
(rys. 14) podzielone wartościami Re/M2 = 0,01 i Rc/M2 =
= 100. Jak widzimy, na wykresie rozróżnia on obszar
konwencjonalnej gazodynamiki, obszar przejściowy 
i obszar przepływu wolnych molekuł. Opływ w tym 
ostatnim obszarze opiera się na kinetycznej teorii ga­
zów. Wychodzi ona z założenia, iż cząsteczki gazu po­
ruszają się bezładnie, a wskutek dużych wzajemnych 
odległości działają na siebie krótko i tylko w czasie 
bezpośredniego zderzenia; porr.iędzy poszczególnymi 
zderzeniami cząsteczki poruszają się ze stałą prędko-
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sc1ą. Według teorii Newtona cząsteczki uderzają w po­
wierzchnię elementu statku pod kątem a i odbijają 
się podobnie jak piłka. Ciśnienie na element równa 

h) a>U>A

.. JL� 

.!l.. 
----------

się ilości ruchu cząsteczki razy zmiana składowej 
normalnej prędkości. Powstaje z tego Newtonowskie 
prawo sinusów kwadratowych: 

,1 p!q = (2 lub 4) sin2 a. 

Można stąd określić aerodynamiczne składowe c1sme­
nia. Z istoty odbić wynika, że za ciałem ciśnienie jest 
równe zeru (dla dużej liczby M). Płyta ustawiona nor­
malnie do strugi cząsteczek ma współczynnik oporu 

=t =0,01 MjyRe =fD 
M

,----'--�----.---�,-----�---

121------++----+-ł-----+----H-----1
D 

ro" Re 

pomiędzy 2 i 4; kula 1-2. Współczynnik oporu stoż­
ków, graniastosłupów lub klinów zależy od kąta roz­
warcia. W przepływie wolnych molekuł występują 
dwa różne rodzaje odbicia molekuł od powierzchni 
statku kosmicznego (rys. 14). Odbicie może być „zwier­
ciadlane", co oznacza, że cząsteczki elastycznie odbi-

K Obszar aerod!lnam1k1 
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15. Dwa rodzaje odbicia cząsteczek 
Odbicie rozoroszone 
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16. Zmiany oporu· w przepływie molekularnym

jają się od powierzchni lub może też być „rozproszo­
ne" - oznaczające, że molekuły są „zatrzymane" na 
krótki czas w porach powierzchni, następnie wypu­
szczone bez żadnego związku od właściwego kierunku 
ruchu. Zmiany oporu różnych kształtów w przepływie 
molekularnym przedstawia wykres w zależności od 
rosnącej liczby Macha (rys. 16). Musimy tu pamiętać, 
że cząsteczki mają własny ruch oscylujący, przy 
czym średnia prędkość molekularna jest proporcjonal­
na do prędkości dżwięku. Tępe kształty, jak kula czy 
cylinder, mają praktycznie taki sam „rozproszony'· 
współczynnik oporu w przepływie poprzecznym jak 
płyta o tej samej powierzchni czołowej. Różnice wsku­
tek oporu powierzchniowego mieszczą się w granicach 
kilku procent. 

W przeciwieństwie do warunków konwencjonalnej 
aerodynamiki nie istnieje żaden kształt „opływowy" 
w przepływie wolnych molekuł. Powierzchnia czoło­
wa i powierzchnia opływana statku przelatującego 
przez warstwy rozrzedzonej atmosfery musi być mała 
dla uzyskania minimalnego oporu. 

Statek kosmiczny w czasie startu w atmosferze 
Ziemi czy innej planety mającej atmosferę będzie 
przelatywał przez zakresy wszystkich omawianych 
wyżej „aerodynamik". Tor jego jest w tej fazie lotu 
staranniej sterowany niż powrót, jednakże powierz­
chnia musi też być chroniona przed grzaniem gazo­
dynamicznym, tym bardziej że niesie on ogromną 
masę paliwa. Odbija si� to na strukturze warstw 
ochronnych, co widać na przykładzie konstrukcji 
ścianek statku Apollo (rys. 17). 

Powrót do atmosfery sprawia więe:ej trudności. Jest 
rzeczą jasną, że im bliżej powierzchni planety, tym 
gęstość i cISmenie atmosfery wzrastają, a więc opór 
rośnie. Z rys. 18 widać, że prędkość początko:wo 
maleje wolniej - następują wtedy dwa ważne zja­
wiska: największe grzanie gazodynamiczne i naj­
większe obciążenie konstrukcji od ciśnienia dyna­
micznego atmosfery. Faza wejścia w atmosferę zazna­
cza się w swej końcowej części szybkim spadkiem 
prędkości przy opadaniu. Przy krytycznei wysokości 
zaczynają siły oporu równoważyć się z siłami gra­
witacji - prędkość zaczyna maleć wolniej i jedno­
stajnie. Punkt załamania, oznaczający koniec fazy 
wejścia i początek fazy końcowej, ma duże zna­
czenie. Gdy leży on dość wysoko oznacza 
powolny spadek prędkości. Powstaje obawa, że zde­
rzenie z powierzchnią nastąpi przy zbyt dużej pręd­
kości i statek czy próbnik ulegnie zniszczeniu. Trze­
ba więc zastosować dodatkowe hamowanie. Należy 
jednak pamiętać o różnicach ciśnienia, które przy po-

0,1 f 
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wierzchni wynosi dla Marsa 10 milibarów, dla Ziemi 
około 1000 milibarów, a dla Wenus - 2000-3000 mi-

17. Warstwy pokrycia kabiny Apollo: 

1 - materia! ablacyjny startowy, 2 - warstwa rozdziela• 
jąca, komórkowa, 3 - pol<rycie przeciwcieplne odbijają­
ce promieniowanie, 4 - zewnętrzna izolacja chroniąca ma­
teriał ablacyjny powrotu przed szkodliwością wychło­
dzenia w czasie lotu kosmicznego, 5 - warstwa ablacyj­
na powrotu - działa ona przy powrocie do atmosfery 
(trzy pierwsze uległy przedtem zniszczeniu), 6 - pod war­
stwą ablacyjną - pośrednia usztywniająca, 7 - wewnętrz­
na izolacja chroni od wypromieniowania ze środka stat­
ku w czasie lotu kosmicznego, 8 - wewnętrzna warstwa 
ciśnieniowa - przekladl<owa konstrukcja z aluminium 

Max grzonit 
I 

W11sokn.<:r' 

18. Przebieg wejścia w atmosferę 

libarów. Widać stąd, że dla Wenus punkt załamania 
będzie leżał znacznie wyżej niż dla Marsa i ciśnienie 
dynamiczne dla Wenus będzie znacznie większe. 
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Obciążenia zmęczeniowe wałów korbowych silników lotniczych 

Ciq,Jle u;zrastajqce wymagania odnośnie osiągów W5p6tczesnych lotniczych silnilcóu; ttoKo­
wycll pouodujq również u;zrost obciqżef1 clzia/ajqcyc/1 na u;szystlde elementy IWn3trłll,cyjne 
5itnilw, a zwłaszcza na jego u;al lwrllowy. Dlatego też wat /Wrbowy pou:inien być poaacmy 
możliwie precyzyjnym obliczeniom u:ytrzymałościowym z uwzględnieniem osiągnięć wspót­
c-zesnej nauki i techniki. Dokładne obliczenia u:ytrzymatościowe podstau:ou;ych czę.�ci sunuw, 
cio którycli należy przede wszystldm ::altczyć wal lwrbo u:y, umozliwicijq osiqg?l!<!Cic Cl1!:CPJ 
tru·c1lości silnika jako całości i uzyskanie minimalnego ciężaru 1-wnstru/ccji. 

Wat lcorbowy jest bez u;qtpienia najbardziej obciążonym, w sensie zmęczeniowym, elemenlem 
iwnstrukcyjnym silnika tlolwwego. Obciqżenb u;atu korbou:ego mają charakter s"ilnie zmien­
ny, nie tyllco w zależności od obciążenia siLnil"a w danej cl1wili, ale i w zależności od poto­
żenia wyl-wrbienia u;yrażonego l"qtem obrotu "-· Obciążenirt te są periodycznie zniienne w cy-
1':lu pracy silnikc1 wynoszącym 720° dla silni/ców czterosuwou:yclt i 360° dla si!nilców dwusu­
u;owych (niezwykle rzadlco stosowanycll. w Lotnictwie, nJJ. u;ysolcoprężne sitnila memtecKig 
Jumo 205 z okresu poprzedzającego drugq wojnę śH"iato·1cr1 i ong1elskie Napier „Nomad" 

z okresu pou;ojennego *)). Ol<res pu!s1,cji obciqżeń 11lega zmniejszeniu w przypadlcu suni/wu; 
w uldaa2ie u:"ieloszeregou;ym i gu;iazclou;ym, gdy jedno wykor/Jienie u;alu polączo,ie :,esl z 1.wę­
cej niż jednym l<Orbowocłem. Oczyu;iście ta zwietol<rotniona pulsacja ovciqżei1 znajduJe su;o1e 
ocłvicie w zmęczeniouych obliczeniach u;ytrzymatościowyc/1, 

Niniej.�zy aTLykut ma na celu przedstawienie sposobu wyznaczenia rimptltudy obciążeń dzirI­
tającycll. na wat, co umożliwia u.:yznaczenie ampl"itlldy naprę.'.:eń u; poszczególnych przelcro­
jach wału. Przeclstctuiony sposób pozu;a!a na 1.cyznaczenie obc"iqżeń nie tyll<,o maI,symc,lnycI1. 
(co jest rzec2q na ogół zncmq), rile i minimalnyc/1 w tyni samvm pun/ecie przeluoju obltc2a­
ne90, co ,tano·u,i pe11:nq nowość proponotcanq przez rwtora artykułu. 

Obciążenie wykorbienia 

Każde wykorbienie wału korbowego silnika podda­

ne jest działa ni u złożonych obciążeń pochodzących od 

nacisku korbowodu siłą K oraz od siły odśrodkowej 

B0 . Schemat układu korbowego wraz z siłami obciąża­

jącymi wykorbienie (pochodzącymi od jednego cylin­

dra) pokazano na rys. 1. W przypadku większej licz­

by korbowodów połączonych z jednym wykorbieniem, 

jak np. w silnikach o układzie widlastym lub gwiaz­

dowym, złożoność tego schematu odpowiednio się 

zwiększa, a siła składowa Z (działająca wzdłuż ramie­
nia wykorbienia) oraz siła składowa, T (działająca 

stycznie do łuku zataczanego przez czop korbowy) 

są siłami sumarycznymi pochodzącymi od wszystkich 

korbowodów. Obciążenia siłami Z, T oraz B0 sumują 

się wzajemnie tworząc siłę wypadkową W obciążają­

cą czopy wału korbowego naciskami oraz napręże­

niami - głównie zginającymi. Ze względów czysto 

rachunkowych analizę obciążenia siłą W najwygod­

meJ jest przeprowadzić poprzez analizę obciążenia 

siłami Z oraz T. Siła B0 jako stała danego silnika 

przy określonej prędkości obrotowej wału korbowego 

może być brana pod uwagq w obliczeniach zmęcze­

niowych dopiero w ostatniej fazie wyznaczania pul­

sacji obciążenia. 

Rys. 2 przedstawia przebiegi zmian sił z oraz T 

w funkcji kąta obrotu wału korbowego r1. dla przy­

padku wykorbienia obciążonego silami od jednego 

cylindra.- Początek układu odpowiada warunkom 

zwrotu zewnętrznego początku suwu napełniania cy­

lindra. Jak widać z tego wykresu, wykorbienie obcią­

żone jest siłami o bardzo dużej amplitudzie pulsacji. 

Wartości maksymalne sił Z i T są względem siebie 

przesunięte w fazie (co jest wynikiem kinematyki 

u)dadu korbowego oraz przebiegu zmian sil maso­

wych i gazowych w cylindrze silnika, oznaczonych

na rys. 1 wspólnie symbolfm P) osiągają swoje 

wartości szczytc.,wc raz na dwa obroty walu korbo­

wego. W przypadku wykorbienia połączonego z kor­

bcwodami wiclu cylindrów siły Z i T należy sumo-

1 

\ 

\ 

wać uwzie;lęc1 ,1iaj,1c przesun;qcia fazow� wynikające 

z kolejności pracy poszcz1:gólnych cylindrów. 

Wykorbienie, a przede ,vszystkim jego czop główny 

od strony ko11ca walu, z którego odbierany jest mo­

ment obrotowy przez śmigło lub wirnik nośny śmi­

głowca, poddane jest również działaniu momentów 

*) Obecnie ·st.,,sujc siq silniki dwusuwowe Me Cullocl1 i Nel­
son cło papęcl u latających celów i bezzałogowych samolotow 
rozpoznawczych - przyp. redakcji. 
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skręcających (obrotowych) 1rzekazywanych od kor\­
ca wału w kierunku miejsca odbioru momentu obro­
towego. W przypadku silników szeregowych obciąże­
nie to wymaga oddzielnych rozważar\ mających na 
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celu znalezienie wykorbienia poddanego skręcaniu 
o największej pulsacji i przeprowadzenia obliczer\
wytrzymałościowych właśnie tego wykorbienia, jako
najbardziej obciążonego. W silnikach gwiazdowych,
zwłaszcza w układzie pojedynczym, pulsacyjne obcią­
żenie momentem obrotowym wyznacza się na drodze
prostego zsumowania momentów obrotowych od poje­
dynczych cylindrów. Rys. 3 przedstawia wykresy
przebiegu momentu obrotowego od jednego cylindra
(M) oraz momentu sumarycznego (�'M) siedmiocylin­
drowego silnika gwiazdowego. Przy budowie tych 
wykresów (podobnie jak i na rys. 2, 5 i 7) posłużono 
się danymi silnika WN-3. Wykresy sporządzono do­
puszczając pewne uproszczenie, polegające na pomi­
nięciu wpływu mimośrodowego zamocowania korbo­
wodów przyczepnych do korbowodu głównego na ki­
nematykę układu korbowego i przebiegi momentów 
obrotowych od poszczególnych cylindrów. Oczywiście, 
amplituda pulsacji sumarycznego momentu obroto­
wego �'M jest tym mniejsza, im większa jest liczba 
cylindrów silnika. Zwrócić tu należy uwagę, że wy­
łączenie się z pracy jednego nawet cylindra powo­
duje znaczne powiększenie się amplitudy pulsacji 
momentu 1:M, jak i obciążer\ siłami sumarycznymi 

2z oraz 2T. W obliczeniach zmęczeniowych bierze 
się naturalnie pod uwagę jedynie najczęściej wystę­
pujące w okresie eksploatacji obciążenia pulsacyjne, 
tj. zazwyczaj warunki pracy silnika odpowiadające 
jego maksymalnej mocy trwałej. Chwilowe przecią­
żenia w warunkach mocy startowej nie decydują 
o wytrzymałości zmęczeniowej wału korbowego
i innych elementów konstrukcyjnych silnika. 

Pulsacja obciążenia przyczyną zmęczenia 

Materiały konstrukcyjne używane do budowy sil­
ników lotniczych, w tym także i wałów korbowych, 
są w stanie przenieść tym wyższe naprężenia, im ich 
wartości i kierunki działania ulegają mniejszym 
zmianom. Działanie zmiennych obciąże11 na wał kor­
bowy powoduje w miarę wzrostu ilości tych zmian 
obniżenie napręzen granicznie dopuszczalnych ze 
względu na zmęczenie materiału. Na rys. 4 pokazano 
zależność ekstremalnych naprężeń, występujących 
w określonym elemencie konstrukcyjnym lub badanej 
próbce od naprężeń średnich. Obok podstawowego 
wykresu przytoczono przykład okresowej pulsacji 
napręże11 z oznaczeniem wartości ekstremalnych 
(Omnx i Omin) oraz wartości średniej Ośr- Naprężenia 
o- 1 oznaczają graniczne naprężenia zmęczeniowe 
próbki poddanej obustronnemu obciążeniu symetrycz­
nemu, tj. takiemu jakiemu poddaje się próbki na 
maszynie do badal'l zmęczeniowych. 

Na rys. 4 zestawiono wykresy przebiegów zmęcze­
niowych naprężer\ normalnych. Według analogi�znych 
praw i zależności przebiegają naprężenia styczne. 

Na wartość dopuszczalnych naprężer\ zmęczenio­
wych wpływa nie tylko ilość zmian tych obciąże!'l, 
jakim poddany jest element konstrukcyjny czy prób­
ka (praktycznie po przekroczeniu liczby zmian równej 
107 naprężenia dopuszczalne nie ulegają dalszemu 
spadkowi*), ale również cały szereg czynników kon­
strukcyjnych o efekcie karbu, jak np. kształt kon­
strukcji, gładkość powierzchni, rodzaj stosowanej 

{kG/cm 2j 
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obróbki mechanicznej i cieplnej (przede wszystkim 
powierzchniowej) itd. 

Na podstawie znanych naprężeń ekstremalnych 
i średnich występujących w najbardziej obciążonym 
punkcie obliczanego przekroju wału korbowego, np. 

*) Dotyczy to elementów wykonanych ze stali - przyp. 

red. 
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czopa. korbowego czy głównego, oraz charakterystyk 
zmęczeniowych materiału można wyznaczyć zmęcze­
niowe współczynniki bezpieczeństwa dla warunku 
zginania i oddzielnie dla warunku skręcania. 
- Zmęczeniowy współczynnik bezpieczEństwa na zgi­

nanie można wyznaczyć z zależności:

n = 
o ka 

2ea 

Zmęczeniowy współczynnik bezpieczeństwa na skrę­
canie można wyznaczyć z podobnej zależności: 

n,= k '
21o, 

gdzie w obydwóch zależnościach: 

k k -
a' i 

a a -
a' < 

współczynnik skali, pozwalający na porów­
nanie wytrzymałości zmęczeniowej czopa 
wału korbowego w stosunku do wytrzyma­
łości zbadanej próbki. Współczynnik ten dla 
elementów konstrukcyjnych o przekrojach 
kołowych zależy głównie od ich średnicy _
zewnętrznej. Dla najczęściej stosowanych 

zakresów średnic czopów wałów korbowych 
współczynniki te wynoszą od 0,6 do 0,7. Dol­
na granica odpowiada większym wymiarom 
średnic, 
współczynnik koncentracji naprężeń zależny 
od gładkości powierzchni, średnicy otworu 
doprowadzającego olej z wnętrza wału do 
powierzchni czopa itd. Dla czopów o dużej 
gładkości i łagodnym stępieniu krawędzi 

otworu wartość tych współczynników waha 
się średnio w granicach od 2,2 do 2,4, 
współczynniki zależne od charakterystyk 
wytrzymałościowych materiału. Dla stali sto­
sowanych na wały korbowe zawiuają się 

one w następujących granicach: 

a
0 

= 0,12 - 0,16 a
,
= 0,05 -- 0,10 

Na podstawie obliczonych współczynników bezpie­
czeństwa na zginanie n oraz n oblicza się całkowity 
zmęczeniowy współczynnik be;piecze11stwa z nastę­
pującej zależności: 

n
2 

= --------

v, +(:J 
Wartość tego współczynnika jest bardzo zróżnico­

wana i zależna od typów konstrukcyjnych silników. 
W czopach korbowych silników szeregowych wynosi 
on przeciętnie ~ 1,3 w czopach głównych ~ 1,9+ 
+2,5 w ramionach wykorbień osiąga wartości zaled­
wie ~ 1,2. W wałach korbowych silników gwiazdo­
wych, które są poddane obciążeniom o częstszej pul­
sacji, a także i o większych wartościach maksymal­
nych, co stwarza konieczność sztywniejszego konstru­
owania walu, wartości tych współczynników są więk­
sze i średnio wynoszą: w czopach korbowych ~ 2,8,
w czopach głównych ~ 3,2, a w ramionach wykor­
bień wynoszą ~ 2,5.

Wyznaczenie zmęczeniowych współczynników bez­
pieczeństwa w ramionach wykorbień wymaga znajo-

10 

mości wartości współczynników koncentracji naprę­
żeń k i k , które są zależne przede wszystkim od 
wielk;ści ;ramienia zaokrąglenia przejścia między 
czopami a ramieniem wykorbienia i od kształtu sa­
mego ramienia. 

Obliczenie wytrzymałości zmęczeniowej wymaga, 
jak to widać z przytoczonych zależności, znajomości 
naprężeń ekstremalnych w obliczonym elemencie kon­
strukcyjnym. 

Wyznaczanie obciążeń ekstremalnych 

Podstawowym warunkiem przeprowadzenia wytrzy­
małościowych obliczeń zmęczeniowych jest znajomość 
obciążeń ekstremalnych powodujących powstanie w 
określonym punkcie przekroju obliczanego w pew­
nych warunkach obciążenia naprężeń maksymalnych, 
a w innych warunkach - naprężeń minimalnych. 
Oczywiście, dla obciążeń zginających punktem obli­
czeniowym musi być punkt poddany działaniu naprc:­
żeń o największej amplitudzie pulsacji, gdyż ampli­
tuda ta w największym stopniu obniża zmęcze11iowy 
współczynnik bezpieczeństwa na zginanie n . Naprę­
żenia skręcające w jednakowym stopniu •�bciążają 
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wszystkie punkty przekroju obliczanego, a wyzna­
czenie ich nie nastręcza większych trudności, jeśli 
znane jest obciążenie obliczanego wykorbienia prze­
noszonym momentem obrotowym (np. rys. 3 przed­
stawia obciążenie momentem obrotowym wału kor­
bowego siedmiocylindrowego silnika gwiazdowego). 

W celu wyznaczenia ekstremalnych obciążeń zgina­
jących wał korbowy można posłużyć się wykresem 
o charakterze biegunowym siły wypadkowej W, za­
znaczonej na rys. 1. Biegunowy wykres siły W ła­
two jest sporządzić w oparciu o uprzednio obliczone 
dla każdego położenia wykorbienia siły Z i T, któ­
rych przebiegi od jednego cylindra pokazano na 



T 
[kG] 

/JCl.z =300
° 

i--------t-t---+--.\....cl-_J 

o 20CJ T o �ooo 

[kG] [kG] 

4000,-----'----......L-_ __J 

[kG] Z 
50001----+-'-------'------� 

6 7 

rys. 2. Właściwy obraz obciążenia można uzyskać na 
podstawie wykresu siły W. Wykres siły W (wyrażo­
ny we współrzędnych sił Z i T) pochodzącej od jed­
nego cylindra przedstawia rys. 5. Wykresy tego typu 
są powszechnie stosowane w celu opracowania wy­
kresów zużycia czopa korbowego i określenia miejsca 
w �zopie na otwór doprowadzający olej do łożyska. 
Proponowane zastosowanie wykresu W = Z(T) pozwa­
la na wyznaczenie punktu na czopie poddanego na­
prężeniom o największej amplitudzie pod działaniem 
siły Wmax oraz Wmin- Rysunek znajdujący się obok 
wykresu (rys. 5) wyjaśnia, jak można uwzględnić 
działanie siły odśrodkowej B0 od masy stopy korbo­
wodu, masy czopa korbowego oraz mas ramion wy­
korbienia, obciążającej obliczane wykorbienie. Za­
znaczony na wykresie wektor łaczący początek uk1:a­
du O' z punktem A na krzywej odpowiada rozkłado­
wi sił na rysunku obok. Działanie sił odśrodkowych 
B0 powoduje przesunięcie początku układu z punktu 
O do punktu O'. Obecność ewentualnych przeciwcię­
żarów spowoduje przesunięcie początku układu w kie­
runku przeciwnym. Siły ekstremalne, obciążające wy­
korbienie, wyznacza się graficznie dla prostej prze­
chodzącej przez początek układu i przecinającej luzy­
wą przebiegu siły W w punktach najbardziej od sie­
bie oddalonych. W przypadku silnika jednoszerego­
wego, czterosuwowego pełny okres zmiany obciążeń 
wynosi w zasadzie 720°, jeśli pominąć pulsację zapi­
saną jako kilkakrotną pętlę powyżej punktu O na 
wykresie (rys. 5). 

Na rys. 6 pokazano wykres przebiegu siły W dla 
�ykorbienia silnika z widlastym układem cylindrów 
o przesunięciu fazowym suwu pracy obydwóch cylin­
drów wynoszącym .da = 300°. Wykres nie obejmuje
wpływu sił odśrodkowych i nie zaznaczono na nim
obciążeń ekstremalnych. Należy zwrócić tu uwagę, że
liczba zmian obciążeń w cyklu pracy silnika uległa
podwojeniu, co może mieć pewne znaczenie i wpływ
na trwałość wału korbowego w przypadku dużych
naprężeń i małych zmęczeniowych współczynników
bezpieczeństwa.
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Rys. 7 przedstawia wykres przebiegu zmian sił W

działających na wał korbowy siedmiocylindrowego 
silnika gwiazdowego z pominięciem wpływu mimo­
środowych przesunięć punktów zamocowania korbo­
wodów przyczepnych do korbowodu głównego. Do bu­
dowy tego wykresu posłużyły dane silnika WN-3. 
Rys. 8 przedstawia przebiegi obciążeń wału siłami W

siedmiocylindrowego silnika średniej mocy z uwzględ­
nieniem mimośrodowego zamocowania !{orbowodów 
przyczepnych. Poszczególne pętle wykresu zostały 
świadomie zniekształcone, aby Czytelnik mógł je na 
wykresie analizować oddzielnie. Liczba zmian obcią­
żeń w cyklu pracy silnika jest siedmiokrotnie wyż­
sza w porównaniu z obciążeniem wykorbienia silnika 
jednocylindrowego lub jednoszeregowego. Ta wielo­
krotna zmiana obciążeń zmusza do stosowania sto­
sunkowo dużych zmęczeniowych współczynników bez­
pieczeństwa w celu uzyskania dostatecznie dużej 
trwałości konstrukcji. 

Na zakończenie należy podkreślić wpływ właściwe­
go doboru zasadniczego kształtu wału korbowego, me­
tod jego wykonania (w silnikach samochodowych sto­
suje się niekiedy odlewanie wałów korbowych), obrób­
ki wiórowej i cieplnej na wytrzymałość zmęczeniową. 
Istotny wpływ na wytrzymałość zmęczeniową ma 
również rodzaj powierzchniowej obróbki cieplnej 
i wygładzającej. 
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Mgr inż. JANUSZ SEROKA 

Zagadnienie konstrukcji i badań nadajnika przepływomierza 
łurbi nowego 

Artykuł niniejszy omawici ogólne cechy charctlaerystyczne przepływomierzy turbinowyr.n 

i zagadnienie konstrul,cyjne zasadniczych eiemcmtów nadajnil<a, jak korpus, łożyska, wirnU<. 

turbinki oraz lderou:nice. Podana jest metodyk,i związana z olueś!aniem współczynnika prze­

pływu, oporu hydraulicznego i stałej czasowej nadajnika orciz metody/w bclcłań rP,sursu na­

dajnil,a. Ponadto pac/ano szereg wyników z prób i badań nadajników przeptywo'rif-lcrzy tur­

lJinowych wylwnanych w Ośrodku Osprzętu Instytutu Lotnictwa. 

Zagadnienie pomiaru natężenia przepływu, zarów­
no w układach naziemnych jak i ,:v obiektach latają­
cych, mimo opracowania i stosowania szeregu metod 
pomiarowych jest sprawą stwarzającą niekiedy znacz­
ne trudności. Każd'l z metod pomiarowych posiada 
zalety i wady. Dotychczas nie opracowano metody, 
która byłaby w pełni uniwersalna i nadawała się do 
zastosowania w każdym przypadku. Zagadnienie do­
boru metody pomiarowej w zależności od wymagań 
stawianych urządzeniu jest sprawą istotną. Dąży się 
do stosowania układu pomiarowego prostego, taniego 
i nie nastręczającego kłopotów w eksploatacji. Czyn­
nikami, które decydują o wyborze metody pomiarowej, 
są między innymi: aj dopuszczalny opór hydraulicz­
ny nadajnika, b) dokładność pomiaru, c) zakres po­
miarowy, d) rodzaj czynnika przepływającego, e) wa­
runki przepływu z chwilą uszkodzenia elementu po­
miarowego nadajnika, f) warunki pracy nadajnika 
jak również i układu pomiarowego określane takimi 
parametrami, jak ciśnienie, temperatura, przyspiesze­
nie, promieniowanie itp., g) dostępne żródła zasilania, 
h) stała czasowa układu pomiarowego, i) trwałość
całego urządzenia.

Znajomość tych parametrów pozwala użytkowni­
kowi na wybór metody pomiarowej, bądź też umożli­
wia konstruktorowi wybór metody, która umożliwia 
spełnienie postawionych wymaga11. przez zaprojekto­
wane urządzenie. Najczęściej spełnienie wszystkich 
warunków jest bardzo trudne lub wręcz niemożliwe 
i. konieczny staje się kompromis, przy czym d�ży się
do spełnienia wymagań podstawowych, rezygnując
z ubocznych. Celem niniejszego artykułu jest zapozna­
nie czytelników z zagadnieniami konstrukcji i badań
przepływomierzy ·turbinowych.

Konstrukcja 

Przepływomierze turbinowe należą obecnie do naj­
bardziej rozpowszechnionych. Stosowane są najczęściej 
do pomiaru odległościowego. Układ p0miarowy składa 
się zwykle z nadajnika, przekształtnika lub przelicz­
nika elektronowego i wskaźnika magnetoelektryczne-­
go lub cyfrowego. W przypadku zapisu przebiegów 
szybkozmiennych sygnał z przekształtnika jest bez­
pośrednio wprowadzany na oscylograf pętlicowy lub 
katodowy. Pomiar sumarycznej ilości przepływającej 
cieczy dokonuje się za pomocą dzielników mecha­
nicznych lub elektronicznych i układów zliczających. 

Nadajnik przepływomierza jest turbinką osiowa, 
której pr�dkość kątowa jest proporcjonalna do natę­
żenia przepływu cieczy. Elementem przekształcającym 
prędkość kątową turbinki na sygnał elektryczny ,;;ą 
najczęsc1eJ mikrogeneratory prądu zmiennego, jak­
kolwiek stosowane są również fotoelementy, układy 
ze źródłem promieniowania jonizującego itp. 

Przepływomierz turbinowy z racji z3sady swego 
działania służy do pomiaru nat<;żenia przepływu 
objętościowego (lub sumy przepływającej cieczy w 
jednostkach objętości). Stosowane są wprawdzie ukła­
dy korekcyjne uwzględniające zmianę gęstości i wów­
czas wskazania przepływomierza turbinowego poda­
wane są bezpośrednio w jednostkach ciężarowych. 
W takich przypadkach wydaje się korzystniejsze ·sto­
sowanie przepływomierzy masowych, to jest takich, 
których zasada działania oparta jest na pomiarze 
masowego natężenia przepływu. Stosunek mierzonego 
natężenia przepływu maksymalnego do minimalnego 
dla przepływomierzy turbinowych waha się w grani­
cach 20--ć-5. Błąd pomiaru wynosi 0,3--ć-2,50/o, zależnie 
od przyjętego ukł2,du pomiarowego. Klasa 0,3 odnosi 
się do pomis.ru cyfrowego, to jest układu zliczającego 
w określonej jednostce czarn, np. w 1 sekundzie 
liczbę impulsów nadajnika i uwzglf,dniającego jeg'.J 
stałą (liczba impulsów nadajnika odpowiadająca jed­
nemu litrowi przepływającej cieczy), tak że wynik 
wskazywany przez licznik podaje bezpośrednio natę­
żenie objętościowe przepływu. Klasa 1,5--ć-2,5 odnosi 
się do pomiaru natężenia przepływu za pomocą 
V{Skaźnika wychyłowego. Różnice w dokładności po­
miaru obu metod wynikają z tego, że przy stosowaniu 
mierników cyfrowych na błąd pomiaru ma w zasa­
dzie wpływ tylko dokładność nadajnika i częstotliwo�ć 
jego sygnału. W drugim przypadku uwzględnić należy 
błąd przekształtnika i wskaźnika magneto,2lektrycz­
nego. Układ z przekształtnikiem i wskaźnikiem wy­
chyło,..vym mimo większego błędu pomiarowego rów­
nież znajduje powszechne zastosowanie, ponieważ jest 
znacznie tańszy od układu cyfrowego i pozwala na 

zapis oscylograficzny przebiegów przejściowych, jak 
również nadaje się do zastosowania w układzie 
zamkniętym regulacji. Szczegółowe dane i charakte­
rystyki nadajników przepływomierzy turbinowych 
produkowanych przez różne firmy podane są "" tab­
licy. 

Opór hydrauliczny nadajnika zależny jest od na­
tężenia przepływu i dla jego maksymalnej wartości 



waha się w granicach 0,03+0,5 kG/cmz zależnie od 
przezna�zenia nadajnika. Przy pomiarach przemysło­
w�ch �1ągłych _ w celu ograniczenia strat energii sto­
suJe s1ę nadaJniki o małym oporze hydraulicznym,' 
rzędu_ 0,03+0,15 kG/cm2

. Do pomiarów procesów szyb­
kozm1en�yc

_h, a więc mających zastosowanie w pra­
cach doswiadczalnych, w związku z wymaganiem 
mał�j wartości stałej czasowej stosuje się nadajniki
o Wl(;'kszym oporze hydraulicznym, rzędu 0,2+0,5 kG/
/c�

2
- ��rto _ zauważyć, że mała wartość stałej czaso­

weJ w1ą�e s1ę między innymi z dużą prędkosc:ią prze­
pływu cieczy przez turbinkę, co daje w wyniku duży 
opór hydrauliczny nadajnika. 

Dużą zaletą przepływomierza turbinowego jest nie­
przerwany przepływ cieczy przez nadajnik z chwilą 
uszkodzenia elementu pomiarowego. Uszlrndzenie ele­
mentu pomiarowego powoduje jedynie zwiększenie 
oporu hydraulicznego nadajnika, przy czym wzrost 
tego oporu może być określony. Jeżeli jest on podany 
konstruktorowi w fazie projektowania nadajnika, to 
projektujący może zachować wartość oporu przez 
odpowiednie zaprojektowanie geometrii turbinki. Ma 
to szczególne znaczenie dla obiektów lata.ic!Cych, gdzie 
nawet chwilowa przerwa w dopływie paliwa może 
spowodować zgaśnięcie silnika. W okresie startu lub 
lądowania samolotu tego rodzaju awaria może spo­
vvodować jego katastrofę. 

Przepływomierze turbinowe stosowane są w zasadzie 
do pomiaru natężenia przepływu i sumarycznej obję­
tości przepływającej cieczy jednofazowej. Pęcherze 
powietrza w cieczy zakłócają pracę nadajnika, wpro­
wadzając jego dodatkowy błąd, co zostało stwierdzo­
ne w czasie prac laboratoryjnych prowadzonych 
w Instytucie Lotnictwa. Firma de I-Iavilland-Potter­
meter przeprowadziła próby zastosowania swoich 
przepływomierzy turbinowych do pomiaru natężenia 
przepływu cieczy z wtrąceniami stałymi. Uzyskano 
zadowalające wyniki, przy czym producent zastrzega 
sic;, że wtrącenia muszą być mniejsze od prześwitu 
między łopatkami i nie mogą niszczyć łopatek na 
drodze erozji. 

Przepływomierze turbinowe mogą być stosowane do 
pomiaru cieczy, których lepkość nie przekracza 1 °E. 
Wahania lepko§ci w tym zakresie nie wpływają na 
zmianę dokładności nadajnika. Przy cieczach o więk­
szej lepkości konieczne jest termostatowanie cieczy 
mierzonej, przy czym nadajnik musi być przeskalo­
wany w warunkach odpowiadających jego późniejszej 
pracy. 

Nadajniki przepływomierzy turbinowych budowane 
są do pracy w zakresie ciśnień do 400 kG/cm2 i tem­
peratur od -200 °C do +500 °C. Są to oczywiście 
konstrukcje specjalne wymagające odpowiednich ma­
teriałów. Czas pracy nadajników zależnie od przezna­
czenia waha się od; kilkunastu czy też kilkudzie­
sięciu godzin [1] do 5000 godzin [8]. Podane wartości 
dotyczą odpowiednio przepływomierzy o małej bez­
władności i małej wartości stałej czasowej oraz prze­
pływomierzy przemysłowych. Czas pracy nadajników 
jest niewystarczający dla wielu gałęzi przemysłu, 
w których przeglądy i ewentualna wymiana sprzętu 
pomiarowego przeprowadzane są nie częściej aniżeli 
raz do roku. Jedynie firma de I-Iavllland produkuje 
przepły,vomierze o trzyletnim okresie eksploab-1cji. 

Natężenia przepływu mierzone obecnie produkowa­
nymi przepływomierzami turbinowymi zawierają się 
w granicach 6 1/godz. do 270 OOO 1/godz. [I]. 

Jednym z istotnych parametrów przepływomierza 
turbinowego jest stała czasowa. 

Analityczne wyrażenie dla stałej czasowej nadaj­
nika [ 1, 9] ma dla danej konstrukcji następującą 
postać 

-r=-

gdzie: 
Q 

-r - stała czasowa, 
K - stała charakterystyczna dla danej konstruk­

cji uwzględniająca ciężar właściwy mierzo­
nej cieczy, 

Q - objętościowe natężenie przepływu. 

Ponieważ: 
Q=F·v 

gdzie: 

F - powierzchnia swobodnego przepływu przez 
turbinkę, 

v - prędkość osiowa cieczy przepływającej przez
turbinkę,

można stwierdzić, że stała czasowa jest odwrotnie 
proporcjonalna do prędkości przepływu cieczy przez 
turbinkę. 

Opór hydrauliczny nadajnika wyraża się wzo­
rem [9]: 

y 

gdzie: 
2g 

,;Jp - opór hydrauliczny nadajnika, 
(, - współczynnik oporu hydraulicznego, 
y - ciężar właściwy przepływającej ciecz,v, 
g - przyspieszenie ziemskie. 

Analizując powyższe wzory staje się oczywiste, 
dlaczego nadajniki o małej bezwładności charaktery­
zują się dużym oporem hydraulicznym. Stała czasowa 
tego typu nadajników dla górnej wartości natc;żenia 
przepływu waha się w granicach 1+15 misek. Dla 
nadajników przemysłowych wartość stałej czasowej 
jest wyższa. Stała czasowa przekształtnika elektro­
nicznego jest zwykle rzędu 20+40 msek. 

Po podaniu ogólnych własności nadajników prze­
pływomierzy turbinowych omówione zostaną zagad­
nienia związane z konst-rukcją poszczególnych ze­
społów nadajnika. 

I. Korpus. Wykonywany jest najczęściej z dur­
aluminium; do pracy przy dużych ciśnieniach ze 
stali niemagnetycznej kwasoodpornej. Połączenie kor­
pusu z rurociągiem o małych wymiarach i dużym 
ciśnieniu wykonywane jest jako złącze gwintowe. 
Przy _dużych wymiarach nadajników i niższych ciś­
nieniach stosuje się złącze kołnierzowe. 

2. Łożyskowanie. Wirniki nadajników łożyskowane
są tocznie lub ślizgowa. Konstrukcje z łożyskami 
tocznymi tworzą nieliczną grupę. Spowodowane jest 
to stosunkowo dużym momentem tarcia łożysk tocz­
nych, dużymi ich wymiarami pozwalającymi na sto­
sowanie tego typu łożysk tylko do nadajników do 
większych natężeń przepływu oraz wrażliwością tego 
rodzaju łozyskowania na zanieczyszczenia cieczy prze­
pływającej. Zanieczyszczenia powodują zwiększenie 
momentu tarcia łożysk, w związku z czym występuje 
zacinanie się wirnika, a nawet może wystąpić jego 
zablokowanie. Ponadto _łożyska toczne mają ograni-•
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czone zastosowanie w porównaniu ze ślizgowymi ze 
względu na korozję. 

Jako łożyska ślizgowe stosowane są kamienie ło­
żyskowe, tulejki teflonowe i tulejki grafitowe. Naj­
mniejsze opory tarcia uzyskuje się przy zastosowaniu 
na łożyska teflonu, który może być stosowany• do
pracy w temperaturach do 250° a nawet 300 °C. 
Łożyska grafitowe stosowane są do konstrukcji prze­
znaczonych do pracy w wyższych temperaturach. 
Wadą tych łożysk jest stosunkowo szybkie wycieranie 
się grafitu. W Instytucie Lotnictwa wykonano kon­
strukcje nadajników z kamieniami łożyskowymi i ło­
żyskami teflonowymi. Nadajnik EPS-2 [10] wyposa­
żony w kamienie łożyskowe przepracował w czasie 
prób około 1000 godzin, przy czym nie stwierdzono 
wyraźnych śladów zużycia czopów i kamieni, chociaż 
warunki próby były ciężkie; nadajnik bowiem pod­
dawany był w całym okresie próby przeciążeniu wi­
bracyjnemu odpowiadającemu 4 g. Prędkość obrotowa 
wirnika w tym typie nadajnika nie przekraczała 
wartości 700 obr/min. Próba zastosowania kamieni 
łożyskowych w nadajnikach małej bezwładności typu 
PMB [11] wypadła niepomyślnie. Mianowicie po prze­
kroczeniu pewnej wartości prędkości obrotowej rzędu 
5-c-7 tys. obr/min wirnik wpadał w drgania i nie
podwyższał swojej prędkości obrotowej mimo zwięk­
szenia natężenia przepływu. Przeciwnie, prędkość 
obrotowa malała, aby następnie wzrosnąć do wartości 
krytycznej, przy której występowały drgania; tego 
rodzaju wahania powtarzały się periodycznie. Zasto­
sowanie łożysk teflonowych wyeliminowało tę wadę. 
Prędkość obrotowa była wprost proporcjonalna do 
natężenia przepływu w całym zakresie pomiarowym. 
Próbę prowadzono do wartości prędkości obrotowej 
około 25 OOO obr/min, znacznie przekraczającej pr<;>d­
kość obrotową odpowiadającą górnej wartości nomi­
nalnego natężenia przepływu dla badanego nadajnikr.1. 
Drgania wirnika nie wystąpiły w całym zakresie na­
tężeń przepływu. 

3. Wirnik turbinki. Wykonywany jest najczęściej 
w kształcie wielozwojnego płaskiego gwintu o dużym 
skoku, którego odcinek tworzy wirnik turbinki. 
Kształt linii śrubowej jest łatwy do wykonania tech­
nologicznego, a kinematycznie ma tę zaletę, że roz­
kład prędkości dla poszczególnych promieni łopatki 
pozwala zachować poprawny liniowy rozkład pręd­
kości obwodowych wzdłuż wysokości łopatki. Liczba 
łopatek i ich kąt zaklinowania podyktowane są wa­
runkiem uzyskania odpowiedniej cze;stotliwości syg­
nału przy założeniu, że promień wierzchołków i stóp 
łopatek określony został z warunku dopuszczalnego 
oporu hydraulicznego nadajnika przy poprawnie pra­
cującej turbince. Kąt zaklinowania łopatek ma wpływ 

na stosunek Si._ dla danego nadajnika, to jest na 
(1 

stosunek oporu hydraulicznego nadajnika przy zaha-
mowanym, uszkodzonym wirniku, do oporu hydrau­
licznego nadajnika w czasie normalnej pracy. Waru­
nek ten jest o tyle istotny, że opór hydrauliczny 
uszkodzonego nadajnika może być również objęty 
wymaganiami zamawiającego. 

Przy konstrukcji nadajników przepływomierzy 
o małej inercji należy dążyć do minimalnego momen­
tu bezwładności wirnika turbinki, minimalnego pro­
mienia stóp łopatek, przy czym stosunek promienia 
wierzchołków łopatek do promienia ich stóp powinien 
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być teoretycznie bliski jedności i określany z war­
tości podanego oporu hydraulicznego nadajnika. 
Liczba łopatek jak również ich cięciwa powinny być 
możliwie małe [12]. 

Wirniki budowane są w trzech zasadniczych ukła­
dach: a) z materiału magnetycznego, przy czym każda 
łopatka indukuje impuls w cewce umieszczonej na 
rdzeniu magnetycznym; b) wirnik turbinki wykonany 
jest z materiału magnetycznego, przy czym wewnątrz 
niego umieszczony jest magnes stały polaryzujący 
wirnik w kierunku podłużnym; e) wirnik wykonany 
jest z tworzywa sztucznego lub stopu lekkiego i naj­
częściej w jednej z łopatek zaprasowany jest magnes 
stały. 

W przypadku b) impulsy indukowane są w cewce 
umieszczonej na rdzeniu permalojowym przez każd:;1 
łopatkę; w przypadku c) uzyskiwany jest jeden 
impuls na jeden obrót wirnika turbinki. 

Rozwiązanie a) stosowane jest v-; konstrukcjach 
firmy Fisher-Potter-Company oraz w nadajnikach 
wykonywanych w Instytucie Lotnictwa. Rozwiąza­
nie b) stosuje w swoich konstrukcjach między inDymi 
firma de Havilland. Firma francuska Faure-Herman 
buduje nadajniki oparte na zasadzie c). 

Nadajniki typów a) i b) charakteryzują sic; więk­
szym momentem bezwładności dla tych samych wy­
miarów wirników turbinek i dużą częstotliwością 
sygnału w porównaniu z rozwiązaniem c). Niemniej 
utrzymanie identycznej amplitudy dla wszystkich 
łopatek jest w zasadzie niemożliwe [5, 11], ze względu 
na wpływ wykonywania grubości łopatek z pewną 
tolerancją, różne własności magnetyczne poszczegól­
nych łopatek itp. W badaniach prowadzonych w In­
stytucie Lotnictwa stwierdzono, że amplituda poszcze­
gólnych impulsów różni się mi�dzy sobą w granicach 
około 10·1/u w stosunku do wartości średniej. Taka 
wartość odchyleń nie miała wpływu na pracę układu 
pomiarowego. Większe wahania, rzędu 25"/u do 50°/(•, 
jak stwierdzono, mogą powodować nieprawidłow� 
pracę układu elektronicznego, ze względu na re,,go-­
wanie układu tylko na impulsy o większej ampli­
tudzie. 

Jak już wspomniano, rozwiązanie firmy Faure­
-Herman pozwala na zmniejszenie momentu bezwład­
nosc1 wirnika turbinki. Maksymalna częstotliwość 
lotniczego nadajnika produkcji Faure-Herman wy­
nosi 90 Hz. 

W zasadzie przyjętymi częstotliwościami sygnału 
nadajnika [14], odpowiadającymi górnej wartości po­
miarowej natężenia przepływu, są wielkości 400, 600 
i 2000 Hz, jakkolwiek niektóre wytwórnie stosują 
częstotliwości 1200 i 2400 Hz. Górna nominalna war­
tość pomiarowa nadajnika jest zwykle o 10"/0 niższa 
od rzeczywistej dopuszczalnej. Wiaże się to odpo­
wiednio z wartościami czr:;stotliwości odpowiadającej 
nominalnej wartości natr:;żenia przepływu dla danego 
typu nadajnika. W konstrukcjach Instytutu Lotnictwa 
przyjęto częstotliwość 1000 Hz, która odpowiada gó.c­
nej granicy pomiarowej nadajnika. 

Przy przepływie cieczy przez nndajnik na wirnik 
turbinki działa siła poosiowa zgodna z kierunkiem 
przepływu. Siła ta, wywołana oporem hy.clraulicznym 
turbinki, powoduje szybsze zużywanie się łożyska 
oporowego i czopa wirnika turbinki od strony wylotu. 
W celu zmniejszenia wielkości tej siły lub nawet 
całkowitego jej wyeliminowania niektóre firmy, 
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np. de Havilland, stosują wirniki turbinek o specjal­
nym kształcie pozwalającym na hydrauliczną kompen­
sację siły poosiowej. W Ośrodku Osprzętu Instytutu 
Lotnictwa przeprowadzono próbę określenia współ­
czynnika oporu hydraulicznego dla samego wirnika 
turbinki przepływomierza EPS-2 [ 11]. Określenie tego 
współczynnika pozwala na przybliżone obliczenie siły 
osiowej działającej na turbinkę dla poszczególnych 
prędkości przepływu cieczy przez nadajnik. 

\V celu usunięcia łożyskowania, które jest najsłab­
szym elerr:entem nadajnika, prowadzone są prace nad 
turbinowym nadajnikiem bezłożyskowym [J, 11]. Pra­
ce w tym kierunku prowadzone są również w Ośrod­
ku Osprzętu Instytutu Lotnictwa z pozytywnymi 
rezultatami. Pewną trudność w �ym układ:�ie nastrę­
cza przekazywanie sygnału z 'Nirnika turbinki. • 

4. Kierownice. Kierownice stosowane są w celu
ograniczenia wpływu rurociągu na pracę nadajnik11. 
Mimo stosowania kierownic wpływ rurociągu jest 
zauważalny [8] i w związku z tym niektóre firmy 
podają wymagania odnośnie prostego odcinka ruro­
ciągu przed i za nadajnikiem. W konsfrukcji prze­
pływomierza EPS-2 [10] opracowanej w Ośrodku 
Osprzętu Instytutu Lotnictwa zastosowano kierownice 
o nastawnym kącie łopatek. Pozwoliły one w czasie
wzorcowania nadajnika na skompensowanie wyko­
nawczych błędów warsztatowych.

Badania przepływomierzy 

Okreśienie współczynnika przeplyu:u. Współczynnik: 
przepływu jest liczbą określającą ilość impulsów 
sygnału nadajnika przypadającą na jednostkę obję­
tości przepływającej cieczy. Teoretycznie współczyn­
nik ten powinien być wielkością stałą. W rzeczywi­
stości wartość jego waha się nieznacznie. Odchylenia 
współczynnika przepływu oc.1 średniej jego wartości 
określają klasę niedokładności nadajnika w zakresie 
pomiarowym przewidzianym dla danego nadajnika. 
Współczynnik przepływu określany jest w następu­
jący sposób: określona objętość cieczy przepompowy­
wana jest przy ustalonej wielkości natężenia prze­
pływu przez badany nadajnik, przy czym liczba 
impulsów nadajnika odpowiadająca ustalonej war­
tości objętości zliczana jest najczc;ściej licznikiem 
elektronowym. Pomiar przeprowadzony może być 
z bardzo dużą dokładnością, bowiem układ zliczający 
może być uruchamiany przy pomocy fotoelementów 
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sygn�lizując�·ch górny i dolny poziom określający
przyJętą obJętość pomiarową. W wyniku pomiaróvv 
przepro_wad_zonych dla różnych natężeń przepływu
uzyskuJe się wykres, którego przebieg podany jest 
na rys. 1. Korzystając z wykresu można określić za-

kres pomiarowy danego nadajnika, w którym błąd 
jego mieści się w założonej tolerancji. Należy oczy­
wiście uwzględnić opór hydr::iuliczny nadajnika. Ba­
dania wpływu lepkości cieczy oraz uksztaHowani_a 
rurociągu na pracę nadajnika przeprowadw się anG.­
logiczną metodą. 

W Ośrodku Osprzętu Instytutu Lotnictwa określono 
charakterystyki dla dwóch typów nadajników sumu­
jących opracowanych i wykonanych w IL: EPZ-1 
[11] i EPS-2M. Podane są one na rys. 2. Jak v,;ynika
z przebiegu charakterystyk, geometria nadajników
wymaga dalszego dopracowania w celu zapewnieni.a
większej dokładności wskazań.

Stoso,vana jest równid, jakkolwiek znacznie rza­
dziej, charakterystyka częstotliwości sygnału nadaj­
nika w funkcji natężenia przepływu. Przykład teore­
tycznej charakterystyki f = F (Q) podany jest na 
rys. 3. Najczęściej charakterystykę tego rodzaju wy­
kreśla si<; wychodząc ze znajomości wartości współ­
czynnika przepływu określonego uprzednio omówioną 
metodą, dla poszczególnych natęże11 przepływu, bo­
wiem bezpośrednie jej zdjęcie na stoisku badawczym 
jest bardzo kłopotliwe ze względu na brak odpowied­
nich wzorców o regulowanej częstotliwości sygnału. 
W takim przypadku przeprowadza się porównan.ie 
częstotliwości badanego nadajnika z częstotliwością 
wzorca na oscyloskopie za pomocą figur Li.ssajoux. 
Charakterystyka f = F (Q) jest mniej przejrzysta, jeśli 
chodzi o określenie klasy niedokładności nadajnika, 
natomiast bezpośrednio podaje pasmo częstotliwości 
nadajnika w zakresie pomiarowym. 

Określenie współczynnika oporu hydraulicznego 

Współczynnik oporu hydraulicznego może być okreś­
lony dla nadajnika przy różnych natężeniach prze­
pływu: a) przy normalnej pracy turbinki, b) przy 
turbince zablokowanej, c) dla nadajnika bez pracu­
jącej turbinki, d) dla samej turbinki. Wstępne prace 
prowadzone w tym zakresie w Ośrodku Osprzętu 
Instytutu Lotnictwa pozwoliły na określenie tych 
współczynników [11], nie publikowanych w literatc1rze, 
za pomocą urządzenia pokazanego schematycznie na 

rys. 4. Pomiar 0JJoru hydraulicznego pozwolił na 
bezpośrednie określenie współczynników dla przy­
padków a, b i c. Określenie współczynnika oporu 
hydraulicznego dla nie pracującej turbinki przepro­
wadzone było w ten sposób, że normalną turbinkę 

0(1/rpiz} 
3. Teoretyczna charakteryslyka nadajnika przepływomierza 

f = F(Q) 

zastępowano turbinką z łopatkami o kącie natarcia 
równym zero (łopatki równoległe do osi obrotu tur­
binki), przy czym liczb:i łopatek była równa dla obu 
turbinek, w celu zachowania tej samej liczby Rey-

4. Schemat urządzenia do pomiaru oporu hydraulicznego na­
dajnika: 

a - badany nadajnik, b - manometr rtęciowy 

noldsa. Współczynnik oporu hydraulicznego dla samej 
pracującej turbinki uzyskano przez odjęcie od współ­
czynnika dla całego nadajnika przy pracującej tur-­
bince współczynnika nadajnika przy turbince nie

pracującej. Wykresy wartości współczynników w funk­
cji liczby Reynoldsa dla nadajnika EPS-2 podane 
są na rys. 5. Przeprowadzane uprzednio pomiary dla 
nadajnika EPN-2:J o całkowicie odmiennej konstruk-
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5. Zależność współczynników oporu hydraulicznego od liczby 
Reynoldsa dla nadajnika EPS-2: 

Cl - wsp. oporu hydraulicznego dla normalnie pracujące­
go nadajnika, 1;2 - wsp. oporu hydraulicznego dla turbinki 
o prostych łopatkach, I;� - wsp. oporu hydraulicznego przy
zahamowanym wirniku, 1;1 = l;l - 1;2 - wsp. oporu hydrau­
licznego dla wirnilrn nadajnika 
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cji [9] dały wyniki bardzo blisk'ie, mianowicie dla 
normalnie pracującego nadajnika (1 = 2,75, zaś dla 
nadajnika z zablokowaną turbinką (3 = 7,52. Należy 
zaznaczyć, że· kąt zaklinowania łopatek w nadajniku 
EPZ-1 wynosił 45°, zaś w nadajniku "EPN-20 był 
bliski tej wartości. Kąt zaklinowania łopatek ma 
wpływ na wartość współczynnika oporu hydraulicz­
nego przy zablokowanej turbince. 

Znajomość wartości współczynników dla nadajnika 
z normalnie pracującą i zablokowaną turbinką ma 
zasadnicze znaczenie dla konstruktora nadajników 
przepływomierzy. Pozwala ona na określenie podsta­
wowych wielkości geometrycznych nadajnika przy 
uprzednio założonym jego oporze hydraulicznym, co 
zwykle ma miejsce w praktyce. 

Współczynnik oporu hydraulicznego dla samej tur­
binki pozwala na określenie sprawności turbinki 
i mocy pobieranej przez układ pomiarowy. Wskazuje 
również na kierunek zmniejszenia oporu hydraulicz­
nego nadajnika. Jak wynika z wykresu (rys. 5), za­
sadniczy wpływ na wielkość oporu ma ukształtowa­
nie korpusu, końcówek wlotowej i wylotowej oraz 
stożków opływowych. Wpływ samej turbinki jest 
nieznaczny. 

OkreśLcnie stałej czasowej 

Określenie stałej czasowej nadajnika przeprowa­
dzane jest laboratoryjnie przez uzyskanie odpowiedzi 
nadajnika na skok jednostkowy natężenia przepływu. 
Ponieważ zrealizowanie skoku jednostkowego nafęże­
nia przepływu cieczy jest niemożliwe, w odniesieniu 
do nadajników turbinowych stosuje się inną metodę, 
dającą wynik pomiaru analogiczny do wyniku, który 
byłby uzyskany przy realizacji skoku jednostkowego 
natężenia przepływu [2, 5]. Metoda ta polega na blo­
kowaniu wirnika przy jednoczesnym utrzymywaniu 
stałego natężenia przepływu cieczy przez nadajnik. Za­
równo układ blokujący wirnik jak i układ pomiarowy 
nadajnika połączone są do dwukanałowego oscylo­
grafu. Z chwilą odblokowania wirnika ma on po­
czątkowo prędkość obrotową równc1 zeru, przy czym 
moment ten jest zanotowany na taśmie oscylografu, 
dzięki sygnałowi uzyskanemu z urządzenia blokują­
cego. Celem uniknięcia zmiany natężenia przepływu 
wskutek zmiany oporu hydraulicznego nadajnika 
w związku z odblokowaniem wirnika, należy w ob­
wodzie obiegu; cieczy zastosować element o oporze 
hydraulicznym kilkakrotnie większym od oporu n':l.­
dajnika. Wykres sygnału nadajnika w funkcji czasu 
pozwala na określenie jego stałej czasowej zależnie 
od wartości natężenia przepływu cieczy. Zapis oscy­
lograficzny sygnału nadajnika jest łatwo czytelny, 
jeżeli sem sygnału jest proporcjonalna do natężenia 
przepływu. W przypadku, gdy korzysta się przy 
odczycie zapisu bezpośrednio z częstotliwości sygnału 
nadajnika, konieczne staje się zliczanie liczby impul­
sów nadajnika w określonych odcinkach czasu, za­
znaczonych na taśmie oscylograficznej przez znacznik 
czasu i następnie wykreślenie na podstawie uzyska­
nych wyników krzywej odpowiedzi nadajnika na skok 
jednostkowy. Przy wyższych częstotliwościach sygnału 
nadajnika konieczne staje się stosowanie oscylogra­
fów o dużej prędkości przesuwu taśmy, w celu uzy­
skania czytelnych oscylogramów. 
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Ponieważ laboratoryjne określenie stałej czasowej 
nadajnika jest kłopotliwe, wielkość jej może być 
określona analitycznie [4; 6; 12]. 

Poniżej podany jest wzór na wartość stałej cza­
sowej nadajnika turbinowego uzyskany na drodze 
analitycznej. 

I 
-i:=-

K 
gdzie: 

I - moment bezwładności wirnika,

K = _!._•n v I_ (r4 
- r4)

2 g 2 1 ' 

y - ciężar właściwy przepływającej cieczy, 
g - przyspieszenie ziemskie, 
v - prędkość osiowa cieczy przepływającej przez 

turbinkę odpowiadająca danemu natężeniu 
przepływu, 

r2 -
promień zewnętrzny łopatek,

r1 - promień podstawy łopatek.

Na rys. 6 podano wykresy stałej czasowej w funk­
cji natężenia przepływu określonej za pomocą wzoru 
proponowanego przez autora [12] krzywą a i za po­
mocą wzoru podanego w pracy Greya [4] (krzywa b). 
w;ykres ten jest podany dla jednego z typów nadaj­
ników opracowanych i wykonanych w Ośrodku 
Osprzętu Instytutu Lotnictwa. Analogiczny charakter 
zależności uzyskano dla innych typów nadajnikow. 

W oparciu o przeprowadzone przez Jebsona [6] 
porównanie wyników uzyskanych na drodze anali­
tycznej z wynikami prób laboratoryjnych Higsona [5], 
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6. Wartość stałej czasowej w funl,cji natężenia przepływu 

określona analitycznie: 

a - wg wzoru proponowanego przez autora; b - wg wzoru 

Greya 

należy stwierdzić, że wzór autora daje większą zgod­
ność z wynikami prób aniżeli wzór proponowany przez 
Greya [6]. 

OkreśLenie trwałości nadajnika 

Badanie trwałości nadajnika powinno być prowa­
dzone, o ile to jest tylko możliwe, przy parametrach 
i w warunkach odpowiadających parametrom i wa­
runkom jego rzeczywistej eksploatacji. Urządzenie 
do badania resursu składa się najczęściej z pompy 
zapewmaJącej natężenie przepływu odpowiadające 
eksploatacyjnemu, zbiornika i f1ltru, czasem chłodnicy 
lub nagrzewnicy. Pompa pracuje w obiegu zamknię­
tym, w obwód którego zamontowany jest badany 



na?ajnik. �aj korzystniej jest używać do próby cieczy,
ldora będzie czynnikiem przepływającym przez na­
dajnik w czasie eksploatacji. Jeżeli w warunkach 
normalnej eksploatacji występuje wibracja, podwyż­
szona lub obniżona temperatura, to należy warunki te 
w miarę możliwości odwzorować za pomocą odpo­
wiednich urządzeń. Próby prowadzone w ten sposób 
w Ośrodku Osprzętu Instytutu Lotnictwa [10, 11) nad
opracowanymi prototypami pozwoliły na wcześniejsze
wykrycie słabych stron konstrukcji i usunięcie ich
przed wprowadzeniem prototypu do seryjnej pro­
dukcji i eksploatacji. Próby tego rodzaju są niewątpli­
wie kosztowne, niemniej pozwalają na uzyskanie
materiału umożliwiającego ulepszenie istniejących
rozwiązań konstrukcyjnych ułatwiają opracowywa­
nie nowych.
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■ Ostatni satelita meteorologiczny „Ti­
ros" otrzymał nazwę „Essa-1". W ra­
mach realizacji programu NASA wy­
strzelono niedawno z przylądka Kenne­
dy'ego następnego satelitę „Essa-2" (na 
orbitę odległą o 1385 km od Ziemi). Sa­
telita wyposażony jest w 2 automatycz­
ne kamery fotograficzne, przystosowane 
do transmitowania zdjęć na Ziemię. Zdję­
cia odbierać będzie ok. 50 stacji amery­
kańskich i ok. 30 punktów zainstalowa­
nycl, w różnych innych !{rajach. Oby­
dwa satelity będą pracowały wspólnie. 

■ W bieżącym roku zagęściła się sieć
połączeń międzynarodowych. ,,Interflug"
(NRD) uruchomił linię Berlin-Nikozja­
-Damaszek; KLM otworzy! linię Buda­
peszt-Amsterdam-Nowy Jor!{ oraz dwa
połączenia Amsterdamu z Budapesztem: 
przez Wiedeń i Pragę. Ponadto powstały 
linie: Amsterdam - Leningrad i Buda­
peszt-Bombaj. ,,Aerofłot" połączył Le­
ningrad z Rzymem. Rząd austriacki uzy­
skał pozwolenie na przeloty do Nowego 
Jorku i Waszyngtonu.

■ Szybowcowe Mistrzostwa świata nie
odbędą się w 1967 r. APRL nie mógł
podjąć się organizacji Mistrzostw, gdyż
dopiero za dwa lata ukończona zostanie
budowa nowego internatu w Lesznie.
Aero,klub Francji wycofał swoją kandy­
daturę z uwagi na brak rządowego po­
parcia finansowego.

■ Na VI Targach w Hanowerze (NRF), 
zorganizowanych przez Federalne Stowa­
rzyszenie Niemiecldego Przemysłu Lot­
niczego i Astronautycznego, eksponowa­
ne były „Wilga" i „Foka". W Targach
wzięło udział 14 państw, wśród nich
Czechosłowacja i Polslrn. 

■ III Międzynarodowy Kongres Lotni­
ctwa Rolniczego w Arnhem zgromadził
rolniczy sprzęt z czterech krajów. Pokaz
objął 7 typów samolotów i 5 - śmi­
głowców. Czesi wystawili „Cmelaka"
(poci eksportową nazwą „Bumble Bee");
oficjalnie zapowiedziane „Gawron" 1 
,,Wilga-2c" nie przybyły 'ha wystawę. 
z uwagi na to, że wszystkie samoloty 
i śmigłowce wyposażone były, w naJno-

wocześniejsze urządzenia - pokaz można 
uznać za najbardziej aktualny przegląd 
techniki lotniczej w rolnictwie. 

■ W Japonii przechodzi próby doświad­
czalny poduszkowiec rolniczy sterowany 
przez radio. Jest to walec o średnicy 
3,65 m, wysokości 1,8 m, o ciężarze 
lo0 kG i udżwigu - GO kG. Próby wyka­
zały wyso,ką skuteczność agrotechniczną 
poduszkowca na małych polach. 

■ Aeroklub w DUsseldorfie (NRF) był 
organizatorem 2-tygodniowego „Rajdu 
śródziemnomorskiego". Trasa Rajdu prze­
biegała z Monachium przez Wenecję, 
Bari, Korfu, Ateny, Kretę, Kos, Cypr, 
Bejrut, Cypr, Rodos, Izmir, Saloniki, 
Bari, Rzym, Cannes - do Monachium. 

■ ,,I Rajd Jezior i Zamków Karyntii" 
organizuje w dniach 17-24.IX.br. aero­
klub Karyntii, poci patronatem Aeroklu­
bu Austrii. 

■ Lotniczka brytyjska, 38-letnia Sheila
.Scott, odbyła podróż dookoła świata w 
jednosilnikowym samolocie. Trasa lotu 
wiodła z Londynu poprzez Rzym, Ateny, 
Delhi do Australii, a dalej przez Hono­
lulu do Ameryki Północnej i przez Azo­
ry, Lizbonę i z powrotem do Londynu. 
Długość trasy, polrnnanej w 33 dni wy­
nosiła 45 tys. km. Scott pobiła kobiecy 
rekord światowy prędkości samolotu na
trasie dooikoła świata. Wynosi on obec­
nie 57 km na godzinę. 

■ Amerykańska firma Technical De­
velopment Co Glenolden oferuje urzą­
dzenie „ Turbomag", służące do wczes­
nego (w przybliżeniu na 100 godz. przed 
zaistnieniem uszkodzenia) wykrywania 
awarii wysokoobrotowych sprE;żarek i 
turbin. Urządzenie stanowi zespól zawo­
rów magnetycznych, rozmieszczonych w 
pewnych punktach instalacji olejowej 
silnika, przechwytujących metalowe mi­
lcroopilki. Pozytywną opinię o „Turbo­
magu" daje Rolls-Royce i użytkownicy 
silników tej firmy. 

■ Czechosłowacja zamówiła w ZSRR 
odrzutowce Tu-134. Pierwsze dwa samo-
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loty wejdą na linie w 1968 r., dalsze 
dziesięć - w .1969 roku. Przewidziana 
jest również dostawa samolotów nad­
dźwięlwwych Tu-144. 

• W Urzędzie Rady Ministrów odbyła 
się uroczystość wręczenia nagród prze­
wodniczącego Komitetu Nauki i Techni­
ki za opracowania techniczne, szczegól­
nie ważne dla gospodarki narodowej. 
Grupa pracowników zalcładów w Swid­
niku otrzymała nagrodę 700 tys. złotych 
za uruchomienie produkcji nowego typu 
polsl,iego śmigłowca. Będzie on wy­
twarzany w wersjach: rolniczej, sani­
tarnej i pasażersko-transportowej. 

• Prezydium Zarządu Głównego APRL 
przyznało 12 pilotom tytuły Mistrza Spor­
tu w szybownictwie. Zaszczytne tytuły 
otrzymali m.in.: R. Polański, M. Łusz­
ptńsl<I, B. Zbił<, K. Ziętek, T. Butat,
J. Szade, St. Kwiatkowski, J. Gorszczyń­
sl<i, S. Józefczak, R. Witkowski, A. Kmto­
tek oraz Lttdmiła Ftqdro. \ 

• ,,Skrzydlata Polska" przeciwstawia 
się tendencjom przyznawania Medalu 
im. Czesława Tańskiego, zasłużonym pra­
cownikom czy działaczom lotnictwa. Re­
dakcja postuluje przyznawanie tego od­
znaczenia tylko pilotom za wybitne 
osiągnięcia sportowe. Przypominamy, że 
z inicjatywą przyznawania medalu wy­
stąpiła przed dziecięcioma loty właśnie 
„Skrzydlata Polska" wraz z Komisją 
Historyczną. 

• Komisja Balonowa APRL pod prze­
wodnictwem inż. Zb. Burzyńskiego czyni 
starania o rozszerzenie tej dyscypliny 
sportu, ufundowanie nagrody za lot po­
wyżej 48 godz. w konkurencji między­
narodowej oraz wprowadzenie regular­
nych zawodów co dwa lata. 

• Po raz pierwszy zostały zorganizowa­
ne ·warszawskie Zawody Szybowcowe 
o puchar „życia Warszawy". W zawo­
dach wzięło udział 16 pilotów Aeroklubu 
Warszawskiego na szybowcach „Mucha 
Standard" i „Jaskółka". Rozegrano pięć 
konkurencji. Zwycięstwo odniósł pilot
K. TrzpiL przed J. Michalskim. 
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M 
ięclzynarodowc Targi Pozna11skic:!. są 
corocznym I;r/.cgląclen1 0�;1ągn1q..: 1 

możliwości eksp„nowyeh poszczcgulnye11 
gałęzi i IJranż polski1..�go przc1nysn..1. lJo­
dobnie jak w latacll ubiegłych, tak i w 
bież,1cym roku przemysł lotniezy wziął 
czyrrny udział w XXXV Międzynar,Jdo­
wych Targach Poznańskicl1, uczestnicząc 
w nicl1 po raz dziesiąty z kolei. 

Wyodrębniona ekspozycja przemysłu 
lotniczego obejmująca cztery zasadmcze 
branże: sprzc;t lotniczy, silnil,i spalino­
we, ct1lodnictwo przemysłowe, hydrauli­
kę siłową, podlegające Zjednoczeniu 
Przemysł u Lotniczego, zosta la zlokalizo­
wana na tegorocznych Targaell w cen­
tralnej części MTP, w pawilonie 13 i 23 
oraz na sasiad ujących z tymi pawilonami 
tercnacl1 zcwnęlrznycll. 

Powicrzclrnia ekspozycji obejmującej 
około �PO asortymentów wystawowycl1 
zajmowała na terenie krytym (pawilony) 
ponacl 800 m' i niemal drugie tyle na 
terenie otwartym. 

Akcent stoisk.:.i, obok strony liandlowo­
-rel,lamuwej. uwzględniał aspekt propa­
g.:.indowy polskiego przemysłu lotniczego 
i jego osiągnięć, tym bardziej 'ce Zjed­
noczenie Przemysłu Lotniczego obcl1oclzi 
swoje XX-lecie w bieżącym rokll; tra­
dycje potskieg') przemysłu lotniczego 
sięgają czterdziestu lat. 

Stoisko ZPL było więc pokazem dorob­
ku i osiągnięć przemysłu lotnic>.:cgo, 
obrazując t.:.ikże kierunek rozwojowy w 
tej clzieclzinic. 

W związku z tym ekspozycja obejmo­
wała zarówno sprzęt już dobrze znany 
w kraju i na rynkach zagranicznych, j.:.ik 
i nowe konstrukcje wystawione po raz 
pierwszy. 

Systematycznie z.:.iznacza się w tej 
dziedzinie stały postqp; przemysł uru­
chamia nowe typy wyro;)ów wg wl.:.is­
nych Jul) licencyjnych konstrukcji oraz 
modernizuje i st.:.ile ulepsza już istnie­
jące - znajdujące się w produl,cji. 

Z analizy dotychczasowej clzialalności 
wyraźnie wynilrn, że eksport przemysłu 
lotniczego poważnie rozwija się t.:.ik w 
,:alucsie liczby asortymentów, jak i kie­
runków. Polski sprzęt lotniczy jest wy­
soko ceniony na rynlrneh zagranicznych, 
co dobitnie świactczy o jego wysokiej 
klasie i doskonalej _jakości oraz· spełnie­
niu wymagań stawianych przez użyt­
kown,ków. Eksport przemysłu lotniczego 
w ostatnim okresie obejmuje ponad 50 
krajów na 5 lwntynentach świata. Pol­
skie skrzydła latają w całej Europie 
oraz poci niebem Australii, Nowej Ze­
landii, Kanady, USA, Mcl,syku, Argen­
tyny, Wenezueli, Inclii, Syrii, Tunezji 
i innych !,rajów. 

Tegoroczna ekspozycja przemysłu lot­
niczego na XXXV MTP obejmo-.,;ała 
bardzo urozmaicony i interesujący asor0 

tyment sprzętu, będący przedmiotem 
clotychczasowego I ub perspektywicznego 
eksportu ZPL. Ze sprzętu lotniczego
(wystawionego w naturze i w postaci 
modeli redukcyjnych w skali I : 10): 

samoloty wielocelowe gospodarcze 
(łącznikowe, sanitarne, rolnicze, turys­
tyczno-sportowe) oraz szkolno-treningo­
u:e 

ś;,iigłocrce wielozadaniowe z wszech­
stror:nymi możliwościami zastosowania 
jak: pasażerskie, szkolne, sanitarne, rol­
nicze; 

szybowce szkolno-treningowe, akroba­
cyjne, wyczynowe, wysol,owyczynowe i 

Samoloty PZL-101 GAWRON w wersji lotniczej 
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P·olski 
przemysł 
lotniczy 
na XXXV 
MTP 
z�woclnicz..: ]Jrzy tym jedno- i dwu­
miejscowe -· zt!cin.: ze swych oslągow 
i jaktJSCi na c..:..1ryrn ś,.viec1e; 

wypo,;aż1,:nie w, ,ucze - silnil,i i śmigła 
lotn1eze; bogaty asortyment lotniczyc11 
przyrządów pokiadowych i osprzętu elek­
trycznego zarówno do samolotów, smi­
gwwców, jak i szylJowców; osprzęt 
J1ydrauticzny, aparaturę llenową itp. 

W zakresie silników spalinou;ych: 
silnil,i benzynowe o malej mocy (do 

50 KM), silnil,i wysokoprężne o malej 
i średniej mocy, zespoły nnpęclowe 1 
agregaty prądotwórcze montowane na 
bazie ,ych silników, turbodolaclowarki, 
aparaturę paliwową oraz silnikowe czę­
ści zamienne. 

W zakre.,ie cliłodnictu;a przemystoue­
go: 

agregaty sprężarkowe chłodnicze amo­
nialrnine i neonowe; urządzenia 'chłod­
nicze; _aparaturę chłodniczą, automatykę 
chlodmczą. 

W zakresie hydrauliki silou;ej: 
pompy zęb.:.ite, widotloczkowe, i Jopat­

kowe,_ silniki wiebtwczkowc Lawory, 
rozdz1elacze, iiltry oraz elementy filtru­
Jące, pompki przędzalnicze. 

_Do nowych lrnnstrukcji bąclż ckspona­
tow· po raz pierwszy wystawianych na 
MTP zalicza się: 

szybowiec treningowy SZD-30 Pirat" 
�amolot odrzuto\:vy „Iskra", " ' 
smiglowiec wielozadaniowy .Mi-2, 
nowe typy wyposazenia i lotniczych 

przyrządów pokładowych, jak: silnik 
GTD-350! aparatura tlenowa SAT-5, pręcl­
kosc10m1erz szybowcowy PR-4U0 s i 
sztuczny horyzont SHA-1. 

Ponadto: silnik gaźnikowy S-B60 silniki 
Diesla S-201 i S-2:ll, agregaty chłbdnicze 
typu W92SX, W92SA XF-68 MXZ-6B 
urządzenie cło schładza'nia mleka SM-1200' 
prasa hydrauliczna wieloczynnościowa 
PA WN-40, drążarka elektroiskrowa DEA­
-40, e_lementy hydrauliki siłowej. 

Omow1eme el,spozycji lotniczej roz­
poczmemy_ od_ szybowców, tj. sprzętu 
wysolHeJ Jakosci, sławiącego dobre imię 
polsluego przemysłu i polskiego sportu 
lotn1czego na całym świecie. 

Szybowce na XXXV MTP repreze<1to­
waly „ w na turze": szybowiec SZD-24-4A 
,,Foka-4" i szybowiec SZD-30 Pirat"· 
w ��staci . modeli redukcyjnyc1�': ,,Bo� 
c1an , nZef1r'' Kobuz" Korn1oran" 

SZD-24-4A ,;F�kfL-4" .:._ "jeclnomiejs�o­
w_y szybowiec wysokowyczynowy zawod­
mczy w l,lasie standard o charaktery­
styczneJ nowoczesnej, elegancl,iej syl­
wetce. .,Foka" jest grzbietopłatem o 
l,onstrukcji drewnianej z zastosowaniem 
skorup z laminat.u szklanego, przezna­
czon:l:'m do treningu zaawansowanych 
pllotow wyczynowych oraz do udziału 
w zawod_ach i mistrzostwach. Wspaniale 
własnosc1 lotne, poprawny pilotaż i bar­
dzo st.:.irannc opracowanie tego szybowca 
staw1aJą go w czołówce światowej szy­
bowców tej klasy. 

SZD-30 „Pirat" - nowoczesny szybo­
wiec treningov'{o-wyczynowy (nowa knn­
strukcJa), jednomiejscowy. Skrzydło trój­
dzielne - laminarne na nowych profi­
lach dra F. X Wortmana. Usterzenie 



śmigłowiec 

niowy Mi-2 

wielozada-

w kształcie litery „T" gwarantuje bcz­
p1ccznc lądowanie nawet w truclnvch 
warunkach tercnowycl1. Szybowiec "ten 
przeznaczony jest zarówno eto szl,olenia 
j:,k i lotów wyczynowych, clopuszczony 
do lotów chmurowych eto lotów bez 
wiclocz_ności, lotów akr�bacyjnych, wy­
sokose10wycl1 1 przelotow. 

„Piral" odznacza się łatwyn1 montażcn1 
i cle mon ta;>.cm układ u napęclowego, pro­
stą budową, tanią eksploatacją i wyso­
l{imi osiągć1mi. 

SZD-9 bis „Bocian lD" - dwumiejsco­
wy szybowiec szkolno-treningowy w 
tJdadzic wolnonośnego średniopłata kon­
strukcji całkowicie drewnianej. Możli­
wość zastosowania każdego rodzaju star­
tu (zarowno lotu za samolotem, jak i za 
pomocą wyciągarki czy lin gumowych) 
oraz prawidłowy pilotaż, tak z pełną za­
łogą. jal< z jednym pilotem, wreszcie pro­
sta 1 niezawodna konstrukcja oraz nie­
skomplikowana obsługa - stawiają „Bo­
c,ana" w rzędzie najwyżej cenionych 
przez instr•.1ktorów szylJowcóvv do szl<o­
lenia w szerokim zakresie, włącznie z 
figurami akrobacji podstawowej. wsz,�c!1-
stronnosć „Bociana" czyni go jednym z 
najpopularniejszych szybowców dwu­
miejsco""ych na świecie. 

SZD-19-2/l. ,,Zefir-2" - jednomiejscowy 
szybowiec wysokowyczynowy, zawodni­
czy w klasie otwartej, o konstrulccji 
clrcwnianej z szerokim zastosowaniem 
tworzyw sztucznych. Doskonale osiągi 
piękna sylwetka, nader st:iranne wykoń� 

czcnie, a przecie wszystl<im śmiałe no­
woczesne rozwiązanie konstrukcy jnc zy­
sl<aly „Zefirowi" popularność i v✓zbu­
clziły zainteresowanie w świecie szybow­
cowym. 

SZD-21-2B „Kobuz 3" - jednomiejsco­
wy szybowiec akrobacyjno-wyczyn,,wy 
w ul<ladzie wolnonośnego średniopłata o 
konstrukcji drewnianej z choNanym 
poclwoziem, wchodzi w zakres dostaw 
jako nowoczesny sprzęt akrobacyjny. 

SZ_D-27 „Kormoran" - dwumiejscowy, 
trcnmgowo-wyczynowy, całkowicie me­
talowy. 

Tablica obrazuje charakterystyl<ę tech­
niczną v,ażniejszych polskich szybowców. 

Zaletami naszych szybowców, stawia­
jącymi je w rzędzie closkonalych nowo­
czesnych szybowców wyczynowych są: 
bardzo dobre własności pilotażowe, wy­
sokie doskonałości, duże prędkości prze­
lotowe, przystosowanie do każdych wa­
runków termicznych lotu, prosty mon­
taż i demontaż, tatwuść przeprowadza­
nia napraw w trakcie eksploatacji oraz 
zapewnienie pilotowi doskonalej widocz­
ności i wygody. 

śmigłowce są reprezentowane przez 
śmigłowiec wielozadaniowy Mi-2 wysta­
wjony ,w naturze" oraz przez modele
śmigłowców Mi-2 i SM-1 w różnych wer­
sjach. Cenione są zalety eksploatacyjne 
śmigłowców oraz szerokie zastosowanie 
w różnych gałęziach gospodarki naro­
dowej. 

Należy przy tym zaznaczyć, że w do-
1,ic obecnej clziaialność lotnictwa gospo­
darczego - przede wszystkim przy uży­
ciu śmigłowców Mi-2 - ma poważne 
perspektywy rozwoju. 

Smigtou.:iec wielozadaniowy, typ Mi-2 -
o konstrukcji metalowej i J,ształtach 
opływowych, napcclzany jest dwoma sil­
nikami turbinowymi GTD-3a0 o łącznej 
mocy 800 KM. Uldad śmigłowca jedno­
wirnikowy, ze śmigłem ogonowym. Pod­
wozie stale 3-kołowe, dostosowane do lą­
dowania na gruncie pochyłym, dzięki 
hamowanym kolom podwozia głównego. 
Załogę śmigłowca stanowi 1 pilot. 

śmigłowiec Mi-2 może być używany w 
wersjach: pasażerskiej, transportowej 
rolniczej i sanitarnej. W śmigłowcu za� 
pewniono łatwą wymienność i demontaż 
urządzeń oraz wyposażenia, tak że przej­
ście z jednej wersji clo drugiej nie zaj­
muje dużo czasu i może być przepro­
wadzone w warunJ<ach polowych. 

W wersji i:>asażcrskiej - kahina wypo­
sazona w m1ęklne siedzenia mieści 8 pa­
sażerów łącznie z bagażem. 

W wersji transportowej Mi-2 przewozi 
8 pasażerów lub 900 kG ładunku. Kon­
strukcja śmigłowca i urządzenie dźwi­
gowe_ o nośności _150 �G zapewniają la­
twosc załaclunku 1 wyladunl,u w terenie 
górskim oraz na nie przygotowanych 
placach o ograniczonej powierzchni. 
. W wersji rolniczej Mi-2 wyposażony 
Jest po obu stronach kadłuba w zbiorni­
ki na płynne lub sproszkowane środl-::i 

Szybowiec ,jednomiejsco­
wy akrobacyJno-wyczy­
nowy KOBUZ-3 na 

XXXV MTP 
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Samolot wielozadaniowy AN-2 

chemiczne oraz kolektory wyposażone 
w opryskiwacze dla płynnych środków 
cl1emicznych lub tunele rozpylające 
sproszkowane środki chemiczne. Pojem­
ność: zbiorników wynosi po 500 I Jcażdy. 

\'l wersji sanitarnej Mi-2 przewozi 4 
chorych na noszacl, umieszczonych w 
knt,inie i jedną osol,ę obsługi lekarski.ej 
wraz z niezbędnym wyposażeniem me­
dycznym. 

Wyposażenie śmigłowca w urządzenie 
elcktroradiowe i przyrządy pol<ladowe 
pozwala na el,sploatację w trudnych wa­
runkach meteorologicznych. W celu uła­
twienia pilotażu śmigłowiec ma instala­
cję hydrauliczną. Do lotów na duże odle­
głości na śmigłowcu montowane są do­
datkowo dwa podwieszane zbiorniki pa­
liwowe, o pojemności 185 l<G paliwa 
każdy. 

Mi-2 produkowany w oparciu o licen­
cję ZSRR jest śmigłowcem w pełni no­
woczesnym, w którym zastosowano cały 
szereg nowych rozwiązań konstr ul<cyj­
nych i procesów tec!rnoloe;icznycil. No­
woczesność konstrukcji, zalety eksploa­
tacyjne, wielozadaniowość w porówna­
niu z aktualnie produkowanymi śmi­
głowcami na świecie stawiRją śmigło­
wiec ten w rzędzie najlepszych w tej 
klasie maszyn. 

Ekspozycja samolotów na XXXV IvlTP 
obejmuje „w naturze" samolot PZL-104 
,,Wilga-3" i samolot „Iskra" oraz w po­
staci modeli redukcyjnych: samolot PZL­
-101 „Gawron" i AN-2. 

Samolot PZL-104 „Wilga" - budowany 
jest w clwóeh wariantach: ,,vVilga-3" z 
silnikiem polskiej produl<cji AI-14R o 
mocy 2G0 KM oraz „Wilga-C" z silni­
l<iem Continental o mocy 225 KM. 

,,Wilga" jest nowoczesnym czteromiej­
scowym samolotem wielocelowym - gór­
nopłatem wolnonośnym, o konstrukcji 
całkowicie metalowej i stałym podwoziu. 
Dzięki bogatemu łatwo wymienialnemu 
wyposażeniu cloclatl<owemu samolot ten 
może być stosowany w następujących 
wersjach: 

pasażersko-łącznikowej clo przewozu 4 
osób, jako maszy11a turystyczna, dyspo­
zycyjna lub łącznikowa, 

Wyszczególnienie 

Rozpiętość (m) 
Długość 
Wysokość 

(m) 
(m) 

Powierzchnia nośna (m') 
Wycllużenic 
Maksymalny ciężar locie (kG) w 
Obciążenie (kG/m') pow. 
Doskonałość 

przy prędkości (km/h) 
Minimalne opadanie 

pręcik ości 
(m/sel<) 

przy (km/h) 
Maks. prędkość dopuszczalna 
Współczynnik clopuszczalnego 

(km/h) 

obciążenia 
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acrol<lubowej clo holowania szybowców 
oraz cło skoków spadochronowych, 

sanitarnej do transportu chorych, 
rolniczej - cło prac w rolnictwie, leś­

nictwie itp. 
Istnieje ponadto możliwość, po zamon7 

towaniu odpowiedniej aparatury, użyt­
l<owania samolotu do celów aerofotogra­
fii lub poszukiwań geofizycznych oraz cło 
patrolowych lotów przeciwpożarowych. 

Kaclłub samolotu jest konstrukcji me­
talowej, tył lcadluba ma postać skorupo­
wego stożka ze żłobkowanym pokryciem. 
Podłoga kabiny o konstrukcji przekład­
kowej z papierowym wypełniaczem ulo­
wym. Skrzydło konstrukcji metalowej 
w układzie górnoplata wolnonośnego, 
prostokątr,e, jeclnoclźwigarowe z keso-

rów i lotek, zapewnia odporność na wa­
runki atmosferyczne i pozwala przecho­
wywać samolot bez hangaru_ Dzięki pro­
stej konstrukcji obsługa samolotu i do­
stęp do instalRcji jest łatwy. 

P o d s t a w o w e cl a n e t e c Il n i c z­
n e s a m  o l o t  u PZL-104 „Wilga-3": roz­
piętość - 11,4 m, długość - 8,25 m, po­
wierzchnia nośna - 15,5 m, ciężar w Jo­
cie - 1150 kG, ciężar własny - 800 kG 
prędkość mal<symalna - 210 km/h, pręcl� 
kość przelotowa - 170-195 km/h, pręd­
kość minimalna - 50 km/h, pręclkosć 
wznoszenia - 8,5 m/sek, pułap - 67u0 m 
zasięg - 700 km, rozbieg - 90 m, do� 
bieg - 100 m. 

Samolot uniwersalny odrzutowy szkol­
no-treningowy „Iskra" - dwuosobowy 
przeznaczony do szkolenia podstawowego 
i treningu dla zaawansowanych pilotów 
łącznie z akrobacją i lotami bez widocz­
ności. Napęcl stanowi silnik SO-1 o ciągu 
1000 kG. 

P o cl s t a w o w e cl a n e t e c h n i c z­
n e s a m o l o t u  „Iskra": 
rozpiętość - 10,6 m, długość - 11,0 m, 
wysokość - 3,5 m, powierzchnia nośna -
17,5 m, ciężar startowy - 3019 kG, cię­
żar własny - 2375 kG, pręcllrnść maksy­
malna - 750 lkm/h, pułap - 10 460 m. 

Samolot wielozadaniowy PZL-101 „Gaw­
ron" - górnopłat zastrzałowy o kon­
strukcji metalowej krytej płótnem. Ze­
spól napędowy stanowi dziewięciocylin­
clrowy silnik typu AI-14R w układzie 
gwiazdy, mocy 260 KM, oraz dwupłatowe 
śmigło W 530-Dll o stałych obrotach. 

PZL-101 „Gawron" o specjalnym prze­
znaczeniu clo prac agrolotniczych w rol­
nictwie, leśnictwie itp. wykorzystywany 
jest również w w�rsji lącznikowo-pasa­
żerskiej, sanitarnej oraz przystosowany 
cło holowania szybowców. 

Szybowiec dwumiejscowy szkolno-treningowy 

BOCIAN 

wyczyn;,wy 

nem noskowym ma stały slot na całej 
swej rozpiętości; całkowicie metalowe 
lot'ki wyważone masowo, wychylające się 
razem_ z klapami przy lądowaniu; klapy 
szczelmowe. Podwozie ma układ normal­
ny z kółkiem ogonowym. Amortyzatory 
olejowo-powietrzne; hamulce hydraulicz­
ne. Konstrukcja samolotu pokryta bla­
chą duraluminiową, nie wyłączając ste-

Charakterystyka techniczna szybowcow 

Typ 

,,Mucha-

I
„Bocian 

I I Stanclarcl" 1D" „Foka 4A" 

14,98 18,115 14,98 
7,00 8,20 7,00 
1,65 1,80 1,64 

12,75 20,00 12,16 
17,G0 16,20 18,50 

350,00 525,00 385,00 
23,00 26,20 30,00 
27,80 26,00 34,00 
75,00 80,00 93,00 
0,73 0,32 0,70 

69,00 71,00 80,00 
250 00 200,00 260,00 

+6,0-3,0 +6,0-3,0
I 

+6,0-3,0 

Pod względem własności lotnych i eks­
ploatacyjnych samolot ten odznacza się 
wieloma zaletami, które zapewniają bez­
pieczne Jego uzytkowanie w trudnych 
warunkach terenowych. Cechuje go iuót­
ki start i lądowanie oraz możliwość lo­
tów na małych prędkościach co jest 
specjalnie ważne przy użytko'waniu go 
clo celów gospodarczych. 

I 

,,Zefir-2" I ,,Kobuz-3"- I ,,Pirat" 

17,00 14,00 15,00 
7,20 7,17 6,76 
1,64 1.90 1,67 

14,00 13,50 13,8 
20,60 14,50 16,5 

437,00 382,50 340,00 
29 80 28,35 21,65 
25,00 30,00 33,00 
96,00 102,00 62,00 
0,72 0,93 0,64 

87,00 100,00 60,00 
220,00 350,00 250,00 

+6,0-3,4 +7,0-5,0 +6,0-3,0 



. PZL-101 „Gawron" w wersji rolniczej
Jest dobrze J:)rZ)'.Stosowany do opylania 

1 oprysk�wania srodkami ochronnymi i 
0wadob0Jczym1, rozsiewania nawozów 
�ztucznych 1tl). w_ tym celu wyposażony 
Jest w odpow1edn1e urządzenia rofoicze: 
do rozprysk_1wan_ia �oztworów wodnych, 
do rozpryskiwania cieczy oleistych (aero­
sole), do rozpylania trucizn sproszkowa­
ny_ch _i nawozów sztucznych oraz w 
zb10rnik na chemikalia ze stali nierdzew­
nej ll;lb lam!n_atów epoksyclowo-szkla�ych 
o p0Jemnosc1 800 1 (udźwig 550 kG).

Sam�lot ten j_est systematycznie ulep­
szany 1 mod_e�nizowany, co zapewnia do­
bre własnosc1 techniczne i eksploata­
cyJne. 

P o d s t a w o w e d a n e t e c h n i c z­
n e s a m o l o t u  „Gawron": 
rozpięt�ś_ć - 12,68 m, długość - 9,00 m, 
wysok_osc - 2,8 m, ciężar własny - 1000 
kG,_ c1ęza_r w locie - 1660 kG, powierz­
chnia no�na - 23,86 m', obciążenie po­
wierzchni - 70 kG/m', prędkość maksy­
malna - 170 km/h, prędkość przeloto­
wa - 150 km/h, prędlrnść wznoszenia -
2,4 m/sek„ pułap - 2400 m, zasięg - 460 
km, rozbieg - 100 m, dobieg - 90 m. 

SamoLot wieLoceLowy (gospodarczy) AN-­
-2 - jest dwupłatem o konstrukcji me­
talowej z płóciennym pokryciem skrzy­
deł i usterzenia . Grupę napędowa stano­
wi dziewięciocylindrowy silnik w ukła­
dzie pojedynczej gwiazdy, typu ASz-62 
IR, chłodzony powietrzem, o mocy 1000 
KM, oraz czterołopatowe śmigło metalo­
we (łopaty duralowe) o zmniejszonym 
skoku, które charakteryzuje się wysoką 
sprawnością oraz odpornością na uszko­
dzenia mechaniczne. 

Kadłub samolotu o konstrukcji półsko­
rupowej jest całkowicie metalowy. Obie 
kabiny - załogi i ładunkowa - wypo­
sażone są w urządzenia wentylacyjne i 
ogrzewcze. Podwozie samolotu jest stale 
(nieruchome) o układzie klasycznym. Ko­
la podwozia głównego są zaopatrzone w 
dwustronne hamulce powietrzne. Skrzy­
dła i usterzenie są konstrukcji metalo­
wej, z zewnątrz obciągnięte płótnem. 
Skrzydła samolotu są wyposażone w kla­
py sterowane elektrycznie oraz sloty wy­
chylające sie samoczynnie w pobliżu kry­
tyczne1so kąta natarcia. Na górnym 
skrzydle znajdują się lotki szczelinowe 
z osiową i ciężarową kompensacją; na 
lewej lotce zabudowana jest klapka wy­
ważająca. Samolot AN-2 występuje w 
wersjach: 

transportowej z zabudowanymi 
uchwytami do noszy może być wykorzy­
stany również do transportu chorych, 

pasażerskiej - zabiera 12 osób, 
rolnicze.i - o pojemności zbiorników 

na chemikalia 1400 I, udźwigu 1200 kG, 
morskiej, wyposażony w pływaki. 
P o d s t a w o w e d a n e t e c h n i c z-

n e s a m o I o t  u AN-2: 
rozpiętość sl<rzydeł: górnego - 18,17 m, 
dolnego - 14,23 m, długość samolotu w 

linii lotu - 12,73 m, wysokość w linii 
lotu - 5350 m, ciężar własny - 3360 kG 
maksymalny ciężar w locie - 5500 IcG' 
pn;<;11rnść maksymalna - 240 km/h, pręd� 
kose przE;lotowa - 180 km/h prędkość 
wznoszenia przy ziemi - 2 8 m/sek pu­
łap -:-- 4350 m, zasięg -- 905' km, d!i'.igość 
rozbiegu_ - 150 m, długość dobiegu przy 
lądowaniu 160 m. 

_Samoloty gospodarcze polskiej produlc­
c.p są eksplo�towane w rolnictwie Wę­
gier, __ Buł�arn, __ Związku Radzieckiego, 
Austrn. Hiszpanu, Turcji Finlandii Ju­

g _osławii, Indii i innych icrajów, ci�sząc 
się wysokim uznaniem użytkowników. 

W zakresie wypof,ażenia lotniczego prze­
mysł ek_sponował na XXXV MTP obok 
platowcow silniki lotnicze i śmigia: sil­
nik turbinowy typu GTD-350 o mocy 400 
K_M l)rzeznaczony do napędu śmiglow­
cow i _ewentualnie samolotów lekkiej 
klasy; silnik tłokowy ASz-62 IR 9-cylin­
drowy w układzie gwiazdy pojedynczej, 
chl�dzony powietrzem o mocy 1000 KM; 
silnik _tłokowy_ -: Lit-3 7-cylindrowy o 
ukl!'ldzie gwiazdz1stym i mocy 570 KM, 
słuzący do napędu śmigłowców SM-l i 

SM-2; przekładnię główną PG-2 do śmi­
g�owca; metalowe śmigło 4-łopatowe z 
piastą typu AW-2 (wyposażenie samolotu 
AN-2); śmigło z laminatu typ 4S-115 z 
przeznaczeniem do samolotu PZL-104 
,,Wilga-3"; śmigło kompletne typu W530-
-Dll o nastawnym skoku z przeznacze­
niem do samolotu PZL-101 Gawron" 

Osobnym zagadnieńiem b'yła ekspo
.
zy­

cja lotniczych przyrządów pol<ładowych, 
osprzętu elektrycznego oraz aparatury 
pomiarowo-kontrolnej. 

Ekspozy�ja ta obejmowała produkowa­
ne przez polski przemysł lotniczy przy­
rządy pokładowe do samolotów szvbow­
ców i śmigłowców, jak i elektryczny 
osprzęt lotniczy, bardzo atrakcyjny asor­
tyment eksportowy. 

I tak lotnicze przyrządy pokładowe 
eksportowane są niemal do ws?.ystkich 
krajów europejsldch oraz docier'l h na 
pozostałe kontynenty (USA Kanada 
Indie, Australia). 

' ' 

Eksport tPn systematycznie wzrasta 
V✓ykazując dalsze bardzo poważne ten� 
denc.ie rozwojowe. 

Dzięki dużemu doświadczeniu nroduk­
cvinemu polskie przyrządy pokładowe 
odznaczają się wysoką jakością wykona­
nia, nowoczesną konstrukcją_ dokładno­
ścią wslcazań i sprawnym działaniem w 
na.itrudnieiszych warunkach eksploata­
cyjnych. Polskie przyrządy pokładowe 
skalowane sa zarówno w miarach me­
trycznych, jak i na życzenie użvtkowni­
ka wg angielskiego systemu miar. Pro­
dv!kowane są również w wersjach tropi­
kalnych. 

W zakres akspozycji lotniczych przy­
rządów pokładowych wchodzą: 

prędkościomierze, wysokościomierze, 
wariometry typu skrzydełkowego oraz 
membranowego, busole. sztuczny hory­
zont. chyłomierz, zakrętomierz, rurki 
spiętrzeniowe. 

Obok tego: aparatura tlenowa UT-12 
UT�15 i SNT-5 przeznaczona do eksploa� 
tacJi na samolotach i szybowcach oraz 
aparatura pomiarowo-kontrolna Instytu­
tu Lotni_ctwa, obejmująca mierniJ.,i drgań 
1 obrotow, zamylcają listę eksponatów 
sprzętu lotniczego na XXXV MTP. 

Branżę silników spalinowych reprezen­
towały następujące eksponaty: 
silniki gaźniJrnwe od 24 KM do 50 KM 
samochodowe, przemysłowe i stacyjne d� 
napędu pomp, wentylatorów i innych 
urządzeń; motopompy pożarnicze o mo­
cy 8-24 KM montowane na w.w. silni­
kach; silniki wysokoprężne WSW i Wola 
o mocy od 3 KM do 300 KM - przemy­
słowe, stacyjne, trakcyjne itp., do napę­
du maszyn rolniczych, drogowych, gór­
niczych, budowlanych, zespołów napędo­
wych i prądotwórczych oraz innych 
urządzeń; zespoły napędowe WSW i Wo­
la o mocy od 25 do 350 KM montowane 
na bazie wyżej omawianych silników, 
z przeznaczeniem do napędu różnei;o ro­
dzaju maszyn i urządzeń (np. wiertni­
czych, górniczych, drogowych itp. ); ze­
społy prądotwórcze WSW i Wola o mo­
cy od 25 kVA do 250 kVA - stacyjne, 
przewoźne, morslcie, z przeznaczeniem 
jako podstawowe lub rezerwowe źródło 
zasilania energią elektryczną oclbiorni­
ków siłowych i oświetleniowych; turbo­
ładowarka produkowana na licencji Bur­
maister and Wain - do ładowania silni­
ników okrętowych; aparatura paliwowa 
do silników wysokoprężnych, obejmują­
ca szeroki asortyment pomp wtrysko­
wych, pomp zasilających. wtryskiwaczy, 
rozpylaczy, zaworów i elementów tłocz­
nych, oraz w zakresie aparatury pomia­
rowo-kontrolnej próbniki wtrvsl<iwac7,v: 
silnikowe części zamienne :ak: ło:icvska 
ślizgowe z taśmy bimetalicznej, tuleje 
cylindryczne, filtry powietrzne i olej u, 
gaźnil<i, pompy itp. 

Z kolei ekspozycja branży cl1 łorlnictwa 
przemysłowego obejmowała: 

chłodnicze agregaty sprężarkowe fre­
onowe o wydajności 300-20 OOO kcal/h 
produkcii ZM Tarnów typu (SAF, XKL. 
XF i MXZŁ); szybkoobrotowe soreżarv.i 
chłodnicze o wydainości 20 000-400 ooo 
kcal/h produkcji WSK Dębica (typu 
3W92X. 6W92SX, JOW92SX); aparature 

" chłodniczą; urządzenia chłodnicze. jale 
Prządzenie schładzania mleka, komorę 
składowa. wypo,ażenie chłodni prowian­
towej okrętowej, lady i szafy chłodni­
cze; automatykę chłodniczą. 

W zakresie branży przemvslowei hy­
drauliki siłowej przemysł lotnic7.v ekspo­
nował pompy zębate, pompv wielotłocz­
kowe. pompy śrubowe. rozrl?.ielacze. za­
wory przelewowe, filtry płytkowe i szcze­
linowe. elementy filtrujące. cvlinrlrv hy­
drauliczne oraz pompki przędzalnicze. 

Przemysł lotniczy stał sie potencjal­
nym eksporterem omawianvch wyżei i 
Pksponowanych na XXXV M'TP asorty­
mentów. Prawie 800/o ie,w prorlukcii nrze­
znaczonP iest na eksport bezpośredni 
i pośredni. 

Pod koniec bieżącego roku ukaże się XV edycja 

TERMINARZA TECHNIKA 

na rok 1967 

w 27 mutacjach branżowych 

w tym szczególnie interesujące dla naszych Czytelników będą wkładki:
Mechanika - Konstrukcje Komunikacje 

Mechanika - TechnoLogia ELektronika 

Warto zaznaczyć, że „Terminarz Technika" na 1967 r. został wzbogacony o dwiP.

nowe mutacje: ,,Automatykę Przemysłową" i „Elektronikę", a treść dotychczasowych

wkładek w przeważającym stopniu zawiera interesujące i użyteczne nowe ma-

teriały dotychczas nie publikowane w „Terminarzu".

Cena „Terminarza" w okładce igelitowej wraz z jednc; wkładką branżową i no­

tatnikiem adresowym wynosi: 
w przedpłacie - 20 zł, w sprzedaży 

Przedpłatę od członków stowarzyszeń naukowo-technicznych,

rowo (przez koła zakładow·e) przyjmują wyłącznie biura 

5 listopada br. 
Sprzedaż po cenie normalnej (25 zł) odbywać się b�dzie:

a) w księgarniach „Domu Książki",

b) w niektórych kioskach „Ruchu",

c) w biu.rach terenowych NOT.

- 25 zł.
indywidualnie i zbio­

terenowe NOT do 
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Nowości r_i_:cHNICZNE 

30 listopada 1965 roku opuścił ha­
lę montażową zakładów Dorniera ,:,.:r 

Oberpfaffenhofen prototyp odrzu­
towego samolotu transportowego 
pionowego startu - Dornier Do 31El. 
Jest to pierwszy samolot doświad­
czalny programu Do 31 - a równo­
cześnie pierwszy odrzutowy samo­
lot transportowy pionowego star­
tu - za pomocą którego minister­
stwo obrony NRF chce zbadać prak­
tyczne możliwości wykorzystania do 
celów wojskowych samolotów trans­
portowych pionowego startu. Proto­
typ Do 31El miał początkowo służyć 
do badań konwencjonalnych w za­
planowanym profilu zastosowań i 

1 

dopiero później został wyposażony 
w silniki nośne do pionowego star­
tu i zawisu, podczas gdy następny, 
znajdujący się obecnie w budowie, 
prototyp - Dornier Do 31E3 - z 
góry został przevvidziany do badań 
w zawisie i w locie konwencjonal­
nym. Oba samoloty są wyposażone 
w dwa dwuprzepływowe silniki z 
przestawialnymi dyszami wylotowy­
mi Bristol Siddeley „Pega.ms" o 
ciągu 6120 kG (później ciąg tych 
silników ma być zwiększony do 7030 
kG) i w osiem silników nośnych 
Rolls-Royce RB. 162 o ciągu 2000 kG. 
Silniki z przestawialnymi dyszami 
są zabudowane pod skrzydłem, na­
tomiast silniki nośne są umieszczo­
ne w przypadku samolotu 
Do 31El - w odejmowanych gon­
dolach na końcach skrzydła. 

Samolot Do 31El ma cieżar całko­
wity ponad 20 OOO kG i �oże trans­
portować ładunki o ciężarze od 3000 
do 6000 kG, w zależności od promie­
nia działania. W przypadku promie­
nia działania 500 km - bez tanko­
wania po drodze paliwa - ciężar 
ładunku wynosi 3000 kG, przy czym 
w zasięgu 100 km od docelowego 
miejsca lądowanic1 wysokość lotu 
może być mniejsza od 450 m. Przy 
wykonywaniu tego rodzaju zadania 
samolot zabiera 1011/11 rezerwy pali­
wa. Prędkość przelotowa samolotu 
Do 31El na optymalnej wysokości 
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lotu przekracza 500 km/h, a długość 
startu konwencjonalnego ponad 15 m 
przeszkodą wynosi - w normalnych 
warunkach otoczenia - 152 m. 

Szereg podstawowych zagadnieó. 
związanych ze statecznością samolo­
tu w zawisie rozwiązano za pomocą 
tzw. ,,latającego stoiska", będącego 
urządzeniem do badania mechaniz­
mów sterowniczych. Urządzenie ma 
kształt krzyża o długości 18 m, sze­
rokości 12 m i wysokości 4,5 m 
(patrz rys. 3). Przy cięzarze całko­
witym 2800 kG ciężar własny urzą­
dzenia łącznie z pilotem wynosi 
2400 kG; 400 kG paliwa pozwala na 
zawis trwający 5 min. W odległości 

2 

7 m od środka ciężkości stoiska jest 
umieszczona kabina pilota, która jest 
bardzo prosta i zawiera tylko naj­
ważniejsze przyrządy do sterowania 
położenia urządzenia i kontroli czte­
rech silników nośnych Rolls-Royce 
RB. 108, jak również mały pulpit 
stabilizatora położenia względem 
trzech osi (automatycznego pilota) 
firmy Perkin-Elmer. Układ sterow­
niczy stoiska obejmuje konwencjo­
nalny drążek sterowy, pedały i dźwi­
gnię sterowania silników nośnych. 
Silniki nośne - rozmieszczone w 
równych odległościach w „skrzydle" 
urządzenia badawczego - mają ciąg 
startowy 1000 kG, nie są jednak 
całkowicie obciążone: oba zewnętrz­
ne silniki dają w zawisie 730 kG cią­
gu - rezerwa ciągu jest wykorzy­
stywana do sterowania przechyłu -
natomiast silniki wewnętrzne są re­
gulowane w pełnym zakresie ciągu. 
W celu zmiany przechyłu pilot prze­
suwa drążek sterowy w bok, zmniej­
szając w ten sposób ciąg odpowied­
niego silnika zewnętrznego i zwięk­
szając ciąg silnika znajdującego <;ię 
z przeciwnej strony „skrzydła". Za 
pomocą pedałów dokonuje się obro­
tu względem osi pionowej dzicki 
przechyleniu w przeciwnych kie­
runkach dwóch zewnętrznych silni­
ków. Do zmiany pochylenia służą 
dysze sterujące, umieszczone w ogo­
.nowej części stoiska i uruchamiane 
za pomocą ruchów drążka sterowego 
do przodu i do tyłu. Dysze te są za­
silane powietrzem upustowym z sil­
ników wewnętrznych. Do sterowa­
nia wysokości używa się silników 
wewnętrznych, których ciąg można 
zmieniać w pełnym zakresie bez 
znaczmeJszego oddziaływania na 
wydatek powietrza doprowadzanego 
do dysz sterujących. Sterowanie 
może odbywać się w trojaki sposób: 
przy użyciu automatycznego urzą­
dzenia ustateczniającego względem 



wszystkich osi; za pomocą sterownic 
ręcznych z włączonym tłumikiem 
przechyłów; wyłącznie za pomocą 
sterownic ręcznych. Pierwszy spo­
sób zapewnia poziome położenie 
„stoiska" i zapobiega jego obrotowi 
względem osi pionowej, jak długo 
sterownice znajdują się w położeniu 
nzero". 

Do jednego z najważniejszych 
punktó v programu należy badanie 

zjawisk recyrkulacji. Służy do tego 
celu drugie, większe „stoisko" do ba­
dania zawisu, wykorzystywane rów­
nież do badania usytuowania silni­
ków oraz zagadnień sterowności i 
stateczności w fazie przejścia. Urzą­
dzenie to jest zaopatrzone w silniki 
i skrzydło samolotu Do 31, brak mu 
jedynie usterzenia (patrz rys. 4). 

W czasie przeprowadzania badań 
wystąpiły trudności z pionowym 
startem wskutek zasysania przez sil­
niki gazów wylotowych, co powodo­
wało spadek ich ciągu. Zjawisko to 
w�stępowało wówczas, gdy nie było 
wiatru, natomiast już przy słabym 
wietrze (274 km/h) ,,stoisko" unosi­
ło się bez żadnych trudności. 

W programie Do 31 uczestniczą 
wytwórnie płatowcÓ'N HFB (Ham-

4 

burger Flugzeugbau) i VFW (Ver­
einigte Flugzeugwerke). Samolot 
Do 31 jest najwic;kszą powojenną 
konstrukcją niemiecką i ma zapew­
nić NRF - łącznie z innymi progra­
mami VTOL - przodujące miejsce 
w dziedzinie samolotow pionowego 
startu. 

W.K. 

8 MOLOTY KOMBINOWANE FIRMY LOCKHEED 

Z·espół projektantów firmy Lock­
heed już od dłuższego czasu zajmu­
je się nowym rodzajem samolotów 
kombinowanych. Zmiany układu 
tych samolotów w zależności od fa­
zy lotu przedstawiono za pomoce\ 
modelu. Pionowy start samolotu od­
bywa się przy użyciu wirnika śmi­
głowcowego. W locie poziomym ło­
paty tego wirnika zostają złożone 
i schowane do kadłuba, a siłę nośną 
wytwarzają skrzydła. Napęd w locie 
poziomym zapewniają dwa turbi­
nowe silniki odrzutowe zabudowane 
na skrzydłach. Przejście z lotu pio­
nowego do lotu poziomego lub z lo­
tu poziomego do lotu pionowego 
odbywa się przy prędkości 250 km/h. 

/ 

Nie podano, w jaki sposób odbywa 
się napęd wirnika w czasie startu 
i lądowania. Należy przypuszczać, że 
zastosowano do tego celu oddzielny 
silnik turbinowy lub turbinę, na 
którą kieruje się gazy wylotowe sil­
ników odrzutowych. Napęd ciśnie­
niowy jest mało prawdopodobny, 
ponieważ utrudniłby on konstrukcję 
elementów umożliwiających skła­
danie łopat; świadczy zresztą prze­
ciwko temu zastosowanie śmigła 
ogonowego. 

Samoloty tego typu mają przewo­
zić pasażerów na krótkich trasach, 
przy czym ich układ pozwoli im na 
start i lądowanie w centrum miasta. 

W.K. 

/ 

ROZSZERZONY PROGRAM 

,,APOLLO" 

W związku z zakresem prac do­
tyczących programu „Apollo" i ich 
kosztami jest rzeczą zrozumiałą, że 
NASA usiłuje możliwie jak najwię­
cej zbudowanych w ramach tego 
programu urządzeń i zebranych do­
świadczeń wykorzystać również do 
innych celów. Między innymi zamie­
rza się tak zmodyfikować statki 
„Apollo", aby mogły one pełnić rolę 
laboratoriów kosmicznych. Planuje 
się również umieszczenie -· na dłuż­
szy okres czasu� na Księżycu lub 
na jego orbicie pojazdu LEM, sta­
nowiącego część statku „Apollo". 
Poza tym statki „Apollo" mają słu­
żyć do obserwacji gwiazd, Słońca 
i chmur oraz do celów łącznościo­
wych. Poczynając od roku 1968 prze­
prowadzi się w pierwszej kolejności 

dwadzieścia tego rodzaju zadań. Ja­
ko rakiety nośne będą służyć rakie­
ty „Saturn" lB i „Saturn" 5. Załą­
czony rysunek przedstawia statek 
,,Apollo" przystosowany do obser­
wacji Sło11ca. Jest on w tym celu 
wyposażony w teleskop, który znaj­
duje się obecnie w stadium projek­
towania - na zlecenie NASA -
przez firmę Ball Brothers Research 
Corp. Ten stosunkowo duży teles­
kop będzie obsługiwany przez jed­
nego członka trzyosobowej załogi 
statku „Apollo". W.K. 

POJAZDY DO IlADANIA PLANET 

WENUS I MARS 

W połowie 1967 roku NASA za­
mierza wysłać w kierunku planety 
Wenus zmodyfikowany pojazd „Ma­
riner", który ma przelecieć obok 
planety w mniejszej odległości niż 
jego poprzednik „Mariner" 2 (naj­
mniejsza odległość „Marinera" 2 od 
Wenus wyniosła 34 760 km). Pojazd 
ma być poza tym wyposażony w do­
skonalsze przyrządy pomiarowe. Ja­
ko rakieta nośna ma być użyta ra­
kieta „Atlas-Agena". 

Na początku 1969 roku mają być 
wystrzelone w kierunku Marsa -
za pomocą rakiety „Atlas-Centaur" 
- dwa nowe, cięższe od poprzed­
nich pojazdy „Mariner". Brak do­
tychczas danych na temat ich wy­
posażenia.

Na początek roku 1973 przewi­
dziane jest wystrzelenie dwóch iden­
tycznych pojazdów „Voyager" za po­
mocą jednej rakiety „Saturn" 5. Oba 
mają okrążyć planetę Mars i umie-

25 



śc1ć na niej zasobniki z przyrząda­
mi pomiarowymi. Zadaniem ich jest 
poszukiwanie jakichkolwiek form 
życia i przeprowadzenie pewnych 
doświadczeń naukowych. W progra­
mie „Voyager" uczestniczą obecnie 
trzy firmy opracowujące wstępne 
projekty pojazdu, natomiast NASA 
zajmuje się jego wyposażeniem. 
Z firmą Philco ((Aeronutronic Divi­
sion) podpisan::i umowę wartości 
300 OOO dol. na wstępne opracowanie 
automatycznie działającego labora­
torium biologicznego ABL (Automa­
tic Biological Laboratory). Przez sze­
reg lat marsjańskich ma ono badać 
rośliny, mikroby i próbki gruntu, a 
wyniki badań _przekazywać na Zie-­
mię. Z· wysuniętym teleskopowym 
masztem wysokość pojazdu „Voya­
ger" wynosi 4,6 m, a maksymalna 
średnica ze schowanym podwo­
ziem - 1,7 m. 

Załączony rysunek przedstawia 
model „Voyagera". Na rysunku tym 
cyfry oznaczają: 1 - urządzenie do 
badania atmosfery Marsa; 2- otwór 
do zdjęć makroskopowych; 3 - de­
tektor ruchu; 4 - windy do wcią­
gania sznurów z próbkami gruntu; 
5 - sznury do pobierania próbek; 
6 - maszt teleskopowy; 7 - bate­
rie izotopowe; 8 - pojemnik z prób­
kami; 9 - rakiety do wyrzucania 
sznurów do pobierania próbek; 10 -
zbiornik gazu; 11 - komora do ho­
dowli kultur; 12 - pojemnik zapa­
sowych komór; 13 - sonda dv ba­
dania podłoża; 14 - podpora (trzy 
podpory tworzą w stanie złożonym 
górny stożek osłony pojazdu); 15 -
urządzenia łącznościowe, regulator 
energii, analizator spektralny, foto­
metr podczerwieni, urządzenie do 
opracowywania danych, analizator 
promieni a; 16 - świder do wierce­
nia gruntu (w celu pobierania pró­
bek); 17 - komora zbiorcza; 18 -
pojemnik odpadków; 19 - pojem­
nik próbek; 20 - zbiornik odczvn­
nika; 21- antena kierunkowa; 22-
zbiornik wody 1 rozpuszczalnika· 
23 - izolowany cieplnie zbiornik od� 
czynnika; 24- antena bezkierunko­
wa; 25 - przyrząd do proszkowanb 
próbek gruntu. 

W.K. 
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RAKIETA „SATURN" 1B 

Przeprowadzona w lutym 1966 ro­
ku pierwsza próba z rakietą „Sa­
turn" lB zapoczątkowała drugą fa­
zę programu „Saturn". W pierwszej 
fazie wystrzelono dziesięć rakiet 
„Saturn" 1, przy czym wszystkie 
próby wypadły pomyślnie. Trzecia 
faza ma obejmować próby rakiety 
,,Saturn" 5, z których pierwsza bę­
Llzie przeprowadzona prawdopodob­
nie jeszcze w grudniu bieżącego 
roku. 

Budowa rakiety „Saturn" lB 
(rys. 1) została podjęta w związku 
z koniecznością posiadania rakiety 
o cokolwiek większym udźwigu (cię­
żarze użytkowym) niż udźwig rakie­
ty „Saturn" 1, w celu przeprowa­
dzenia na orbicie prób statku „Apol­
lo" oraz umożliwienia treningu 
astronautów. Podczas gdy rakieta 
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,,Saturn" 1 mogła um1esc1c na orbi­
cie wokółziemskie.i ciężar użytecz­
ny 10 OOO kG, rakieta „Saturn" lB 
jest w stanie wynieść na orbitę cię­
żar 16 800 kG. Przez połączenie ele­
mentów rakiet „Saturn" 1 i „Sa­
turn" 5 zmniejszono do minimum 
koszty i czas budowy rakiety „Sa­
turn" lB. Prace nad tą rakietą roz­
poczęto w roku 1952, a do końca 
roku 1968 ma się przeprowadzić 
oprócz pierwszej jeszcze jedenaście 
i:;rób. 

,,Saturn" lB składa się z pierw­
szego stopnia S-lB, drugiego stop­
nia S-4B i z zasobnika z wyposaże­
niem, na którym montuje się statek 
„Apollo" lub inny ładunek. Łącznie 
ze statkiem „Apollo" długość rakie­
ty wynosi 68,6 m, a ciężar całkowi-
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ty 586 900 kG. Kierowanie rakietą 
odbywa się za pomocą układu bez­
władnościowego. 

Budową stopnia S-lB (rys. 2) zaj­
muje się wydział astronautyczny fir­
my Chrysler Corp. Jego montaż 
przeprowadza się w zakładach NASA 
w Michou.d k. Nowego Orleanu, a 
próby w Marshall Space Flight Cen­
t.er w Huntsville. Stopień S-lB jest 
zmodyfikowanym pierwszym stop­
niem rakiety „Saturn" 1, którego 
ciężar własny został zmniejszony z 
48 080 kG do 38 560 kG. Przy długo­
ści 24,4 m, stopień S-lB ma średni­
cę 6,55 m. Do napędu służy osiem 
silników Rocketdyne H-1 o łącznym 
ciągu npm. 725 600 kG (pierwszy 
stopień rakiety „Saturn" 1 ma ciąg 
680 OOO kG). 

Rozwój i budowę drugiego stop­
nia S-4B (jest to równocześnie trze­
ci stopień rakiety „Saturn" 5) zle­
cono wydziałowi pocisków i astro­
na u tyki firmy Douglas, który budo­
wał również drugi stopień S-4 „Sa­
turna" 1. Nowy stopień ma większe 
wymiary (długość 17,7 m i średnicę 
6,55 m) i silnik o większym ciągu. 
Jest to silnik na ciekłv wodór i cie­
kły tlen Rocketdyne J-2 o ciągu w 
próżni 90 700 kG. Ciężar własny 
stopnia wynosi 10 900 kG, a ciężar 
środków napędowych - 104 300 kG. 
W poło,vie 1966 roku miały rozpo­
cząć się dodatkowe próby silnika 
J-2 w komorze podciśnieniowej 
Arnold Engineering Center w Tulla­
homa o średnicy 14,6 m i wysoko­
ści 15,1 m. Komora odprowadzająca 
spaliny ze stoiska znajduje się pod 
ziemią (rys. 3) i ma średnicę 30 m 
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a wysokość 76,2 m. W komorze pod­
ciśnieniowej można symulować wa­
runki (ciśnienie i temperaturę) od­
powiadające wysokości 38 100 m. 
Rysunek 4 przedstawia transport 
stopnia S-4B za pomocą samolotu 
,,Super Guppy". 

Rakietę „Saturn" lB zamierza się 
wykorzystać również do wystrzeli­
wania planetoid (np. w kierunku 
Merkurego) oraz stacji kosmicznych 
do badań biologicznych, medycz­
nych, geofizycznych, geodezyjnych i 
astronomicznych. W. K.

ROZRUSZNIK TURBINOWY DO SILNIKOW „SPEY" 

Do rozruch u silników Rolls-Royce 
,,Spey", które służą do napędu za­
kupionych przez Anglię samolotów 
,,Phantom", firma Plessey wyprodu-

kowala rozrusznik turbinowy, poka­
zany w przekroju na załączonym 
szkicu. Rozrusznik ma odśrodkową 
sprężarkę, zwrotną komorę spala­
nia, jednostopniową turbinę sprę­
żarki i jednostopniową turbinę na­
pędową z dwustopniową przekład-

nią obiegową. Do rozruchu służy za­
mocowany z przodu silnik elektrycz­
ny. Ciężar jednostkowy rozrusznika 
wynosi 0,376 kG/KM, liczba rozru-

chów do naprawy głównej - 1000: 
zużycie paliwa na jeden rozruch -
0,5 1. Zaletą rozrusznika jest nie­
ograniczona liczba ponawianych 
rozruchów i możliwość stosowania 
paliwa używanego do silników na-
pędzających samolot. W. K.

SILNIK STRUMIENIOWY O NADDŹWIĘKOWYM SPALANIU 

Od dłuższego już czasu lotnictwo 
amerykańskie finansuje rozwój sil­
nika strumieniowego, w którym spa­
lanie odbywa się w strumieniu nad­
dżwiękowym (supersonic combus­
tion ramjet - stąd nazwa tych sil­
ników „Scramjet"). W ramach tego 
programu firma Marquardt Corp. 
łącznie z firmą Lockheed i ośrod­
ldem badawczym General Appli·�d 
Science Laboratories czyni przygo­
towania do prób tego rodzaju silni­
kóW"· w warunkach w pełni odpo-

wiadających warunkom lotu z pręd­
kością naddżwiękową. 

Zasadnicza różnica między silni­
kiem o spalaniu naddźwiękowym i 
silniku o spalaniu poddźwiękowym 
polega na tym, że w pierwszym z 
nich powietrze podlega mniejszemu 
sprężeniu przed wlotem do komo�y 
spalania - powoduje to utrzymanie 
przepływu naddźwiękowego we 
wszystkich strefach komory spala­
nia·_ i dzięki temu nie występują 
nadmierne straty ciśnienia całkowi-

tego. Przewaga silników o spalaniu 
naddźwiękowym .szczególnie wyraź­
nie zaznacza się w zakresie liczb 
Macha od 5 do 8. 

Największą trudność w rozwoju 
napędów ,.Scramjet" przedstawia 
naśladowanie na stoiskach warun­
ków lotu. Szczególnie skomplikowa­
ne jest odtworzenie dużych prędko­
ści lotu - prawdopodobnie niemo­
żliwe będzie przekroczenie granicy 
Ma=12. Jedyną możliwością przeba­
dania silnika w warunkach jego 
eksploatacji są próby w locie. 

W celu przeprowadzenia prób w 
locie napędu „Scramjet" zbudowano 
pocisk doświadczalny, na którego 
obwodzie zabudowano cztery silniki 
przeznaczone do badań (rys. 

1
1). 

Wstępne sprężanie powietrza odbywa 
się w polu ciśnień przednie.i części 
kadłuba pocisku. W czterech dyfu­
zorach wlotowych następuje dalsze 
sprężenie powietrza, które z pręd­
kością naddźwiękową dostaje się do 
komór spalania. W komorach spala­
nia odbywa się szybkie spalanie 
wodoru. Gazy spalinowe uchodzą 
przez rozbieżne dysze, przy czym 
końcowe rozprężanie odbywa się na 
powierzchni zwężającej się ogono­
wej części pocisku. Umieszczone w 
przedniej części kadłuba urządzenie 
telemetryczne przekazuje na Ziemię 
wartości ciśnień i temperatur po­
wietrza we wlotach silnikowych. Po­
została część kadłuba służy jako 
zbiornik paliwa, którym jest vmdór. 
Umieszczone w tylnej części kadłu­
ba usterzenie zapewnia stateczność 
statyczną i dynamiczną pocisku. 

Start pocisku odbywa się za po­
mocą rakiety startowej „Castor" 
(rys. 2) pracującej na stałym środ­
ku napędowym. Przyspiesza ona po­
cisk do takiej prędkości, przy któ­
rej temperatura powietrza na wlo­
cie do silnika wynosi 920 °C - tem­
peratura taka zapewnia samozaołon 
paliwa. Po oddzieleniu się rakiety 
startowej pocisk jest przyspieszany 
przez ciąg własnych silników. Urzą­
dzenie sterujące tak regulu.ie wyda­
tek paliwa, a tym samym ciąg, aby 
utrzymany był wymagany tor lotu 
pocisku. 

Próby w locie pocisku „Scramjet" 
maja być przeprowadzone przez 
ośrodek doświadczalny amerykań­
skich sił powietrznych w Vanden-· 
berg, przy czym przewiduje sie trzy 
rodzaje start1J oocisku: 1) Z'l pomo­
cą samolotu; 2) przez wystrzelenie 
z działa o dużym k:łlibrze i 3) nła­
ski start przv użyciu saf\ rakieto­
wych. Pozwoli to n::i. porównan!� 7c, 

sobą ooszczególnvch metod startu 
i wyciągnięcie wniosków na tPmat 
sterowania rakiety startowej. Pod­
czas prób w locie naziemne stacfo 
radarow<> beda przPprowadz,ić no-• 
miary toru lotu oraz prędkości i 
przysoieszeń. 

Próby n<> ziPmi i w locie silników 
.,Scramjet" ozna!'.zaj::i poczatki za­
stosowań tef!o rodz::iju naped11. Jak­
kolwiek w oois,invm orzvn,idku sfl­
nik stanowi integralm1 !'.ałość z po­
ciskiem. nale:i:v go. iedn,ik rozua­
trvwać j;:iko nddzielnv svstem n::lr,':'­
dowy. PlanujP si<> rozwńi oojeovn­
czego silnika, który mńgłbv zn:ci J;,�ć 
szereg zastosowań zarówno wojsko­
wych, jak i cywilnych. 
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Opisany rodzaj silnika szczegól­
nie nadaje się do napędu załogo- • 
wych hipersonicznych transportow­
ców kosmicznych, pocisków między­
kontynentalnych i odzyskiwalnych 
stopni nośnych. Ponieważ osiągniętą 
w locie liczbę Macha można rozpa-

trywać jako funkcję zabieranej ilo­
ści paliwa, w przypadku dużych po­
jazdów napędzanych silnikami stru­
mieniowymi o spalaniu naddżwiq­
kowym można uzyskać wyjątkowo 
duże prędkości lotu. Dzięki małemu 
ciężarowi i dużemu impulsowi jed-
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nostkowemu silniki „Scramjet" mo­
gą być w przyszłości stosowane rów­
nież do napędu pocisków „powie­
trze-powietrze" i „powietrze-ziemia" 
oraz jako silniki sterujące pojaz­
dów orbitalnych sprowadzanych na 
Ziemię. W.K. 

NOWY SYSTEM PRZECIWŚLIZGOWY HAMULCÓW 

Firma Hispano - Suiza przeprowa­
dza próby nowego systemu regula­
cji ciśnienia w układzie hamulco­
wym w celu uzyskania maksymal­
nego skutku hamowania przy jedno-

A i B - koła podwozia głównego z prąd­
niczlrnmi obrotomierzy; C - koło przed­
nie z prądniczką obrotomierza; D - przy­
śpieszeniomierz; E - urządzenie całkują­
ce; F i G - wyłącznik chowania podwo­
zia i wskaźnik na tablicy pokładowej; 
H - rozdzielacz; I - pedały hamulcowe; 
J - zawór solenoidowy przewodu ciśnie­
niowego; K - zawory hamulców bezpie­
czeństwa; L - zawory serwomechaniz­
mu; 1 - przewód do przekazywania 
prędkości obrotowej kola A; 2 - przewód 
do przelrnzywania prędkości obrotowej 
kola B; 3 - przewód do przekazywania 
prędkości obrotowej l(oła C; 4 - prąd 
stały 27 V; 5 - prąd zmienny 115 V, 400 
Hz; 6 - przewód do urządzeń zabezpie­
czających. 

W.K. 

czesnym zapobieganiu blokowania 
kół samolotu. Urządzenie nosi ozna-­
czenie SPAD (Systeme Perfectionne 
Anti Dera pant) i opiera się na prze­
prowadzanych w sposób ciągły obli­
czeniach optymalnej wartości pośli­
zgu, która zależy od takich czynni­
ków, jak obciążenie kół, prędkość, 
własności nawierzchni pasa starto-

wego i własności opon. W tym celu 
miernik przyspieszenia i urządzenie 
całkujące określają prędkość samo­
lotu, a dwie prądniczki zabudowane 
w ośkach kół głównych podają 
prędkości obrotowe kół. Właściwą 
regulację ciśnienia w układzie ha­
mulcowym przeprowadzają zawory 
serwomechanizmu. 

WTÓRNE OPRACOWYWANIE NOWYCH MATERIAŁÓW 

Rozwój nowych konstrukcji w 
przodujących dziedzinach techniki 
jest ściśle związany z rozwojem no­
wych materiałów o coraz lepszych 
własnościach użytkowych. Z reguły 
wzrost tych własności pociąga za 
sobą pogorszenie charakterystyk 
technologicznych, takich jak: skra­
walność, podatność na przeróbkę na 
zimno czy gorąco. Dlatego ostatnio 
wprowadzono wtórne badania i dru­
gi etap w opracowaniach materia­
łów. Materiały o ustalonym składzie 
chemicznym, spełniające wymaga­
nia konstrukcji, poddaje się dalsze­
mu opracowaniu, mającemu na celu 
podwyższenie cech technologicznych 
przy równoczesnym zachowaniu 
własności użytkowych. Takiej pro­
cedurze poddano kilka typów stali 
nierdzewnej. Przez niewielkie zmia­
ny w składzie chemicznym, a głów­
nie zmianę technologii wyrobu ma­
teriału, wytworzono szereg odmian 
technologicznych dla każdego ga-
tunku stali nierdzewnej. 

W ten sposób wytworzyły się ro­
dziny stali o tych samych własno­
ściach konstrukcyjnych, ale różnych 
własnościach technologicznych. Qj­
miany stali nierdzewnej typu 416 
obejmują: 

a) łatwoskrawalną, b) superskra­
walną, c) kujną, d) o wysokiej twar­
dości, e) podatną do formowania na 
zimno. 

Stal odmiany „a" pozwala na 
wzrost prędkości skrawania o 150/o, 
a twardości narzędzia o 2000/o. 

Natomiast stal odmiany „b" po­
zwala nawet skrawać z prędkościa­
mi większymi o 1500/o w stosunku 
do stali typu podstawowego. Podob­
nie jest z innymi odmianami. 

Dzięki wytworzeniu tych gatun­
ków pochodnych zakład produkcyj­
ny może dobrać technologię najdo­
godniejszą w lokalnych warunkach 
oraz najtańszą, a równocześnie speł­
nić wymagania stawiane przez kon-
struktora. A.G. 
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W bieżącym zestawie tablic podano dane 
techniczne dotyczące polskich, raclzieckicll 
i amerykańskich stopów miedzi. 

Tablice 3, 4 i 5 zawierają dane dotyczące 
mosiądzów odlewniczych: tablica 3 - skład 
chemiczny i własności fizyczne polskicl1 
i radziecltich stopów tego typu. 
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