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ny przez International Manufactu
ring Company w Afton (Wyoming). 
Samolot ten odbył swój pierwszy 
lot 15 stycznia 1966 roku, a jego 
pierwsze seryjne dostawy miały 
rozpocząć się 1 kwietnia 1966 roku. 
Jest on napędzany silnikiem Lyco
ming IO-720AlA o mocy 400 KM, 
ma prędkość maksymalną 192 km/h, 
a prędkość trwałą przy 750/o, mocy 
maksymalnej - 185 km/h. 

Argentyńska wytwórnia płatow
ców DINFIA pracuje nad samolo
tem rolniczym IA.53. Jest to jedrn)
osobowy dolnopłatowiec o stałym, 
dwukołowym podwoziu. Do jego na
pędu zastosowano silnik Continen
tal O-470-E o mocy 225 KM z prze
stawialnym śmigłem McCauley. Mo
że być również użyty silnik Lyco
ming O-540-B o mocy 235 KM. Przy 
ciężarze całkowitym 1525 kG samo
lot ma następujące osiągi: prędkość 

maksymalną n.p.m. 215 km/h, ma
ksymalną prędkość przelotową 185 
km/h (przy 75-0/0 mocy startowej), 
największą prędkość wznoszenia 
n.p.m. 3,9 misek, rozbieg około 
190 m, długość startu ponad 15 m 
przeszkodą 350 m, długość lądowa
nia z wysokości 15 m około 330 m. 

W jugosłowiańskiej wytwórni pła
towców Fabrika Aviona UTVA 
zbudowano kilka prototypów jedno
osobowego samolotu rolniczego 
UTVA-65 „Privrednik". Ten dolno
płatowiec o stałym, dwukołowym 
podwoziu może być napędzany sil
nikiem Lycoming GO-480-B1A6 o 
mocy 260 KM, Lycoming GO-480-
-G 1A6 o mocy 295 KM lub Lyco
ming IGO-540-BlA o mocy 350 KM. 
Samolot jest wyposażony w prze-

• stawialne śmigło Hartzell. W zależ
ności od silnika ciężar całkowity 
samolotu „Privrednik" wynosi od 
17 60 do 1890 kG. Samolot ma pręd
kość przelotową 185 km/h, a roz
bieg 170-;---190 m. Przeprowadza się 
obecnie próby w locie, po zakończe
r.iu których ma być podjęta seryjna 
produkcja samolotu. 

Na rys. 4 pokazano czeski samolot 
rolniczy Z-37 „Cmelak" z silnikiem 
gwiazdowym M.462 o mocy 310 KM. 
Samolot ten zabiera 600 kG środ
ków chemicznych - ciekłych lub 
stałych - przy czym ich załadunek 
trwa tylko 2 min. 

W. K. 

ODRZU'tOWY SAMOLOT TRANSPORTOWY 
Z WIRNIKIEM O NAPĘDZIE GORĄCYMI GAZAMI 

Pomyślne wyniki prób w locie 
śmigłowca Hughes XV-9A wykaza
ły, że zasada napędu wirnika noś
nego za pomocą gorących gazów 
spełnia pokładane w niej nadzieje 
umożliwiając budowę śmigłowców, 
których udźwig jest równy ciężaro
wi własnemu. Przewidując rozwój 
dużych samolotów pionowego startu 
firma Hughes skoncentrowała swe 
wysiłki w kierunku budowy wirni
ka o napędzie gorącymi gazami, 
który można by zastosować do sa
molotów o dużych prędkościach 
poddźwiękowych. Badania wykazały, 
że układy z chowapym wirnikiem 

1 

są zbyt ciężkie, skomplikowane 
i kosztowne. Zwrócono więc uwagę 
na wirniki, które mogłyby równo
cześnie spełniać rolę skrzydła. Naj
korzystniejszym rozwiązaniem oka
zał się wirnik z dużą, mającą w 
przybliżeniu kształt trójkąta, osło
ną piasty. W stanie zahamowanym 
osłona ta i łopaty wirnika tworzą 
skrzydło o dużym skosie u nasady, 
a małym - na końcach. Dzięki 
swemu kształtowi, zapewniającemu 
małe obciążenie zamocowania łopat, 
wirnik taki sprawia, że możliwe jest 
jego hamowanie przy prędkości lotu 
270 km/h. 
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Firma Hughes opracowała projekt 
odrzutowego samolotu transporto
wego i ratunkowego wyposażonego 
w wirnik opisanego typu. Napęd 
stanowią dwie wytwornice gazu 
General Electric GEl/Jl łącznie z 
dwoma obudowanymi wentylatorami 
(mającymi na obwodzie wieńce tur
binowe). Możliwa jest też wenja 
bez obudowanych wentylatorów -
w tym przypadku ciąg w locie po
ziomym wytwarzają bezpośrednio 
wytwornice gazu działające wów
czas jako silniki odrzutowe. Pod
czas pionowego startu strumienie 
gazu z wytwornic są kierowane w 
całości do dysz wylotowych na ko11.
cach łopat wirnika (patrz rysunek 2), 
natomiast w locie poziomym prze
stawienie zaworów w kanałach wy
lotowych wytwornic powoduje po
wstanie ciągu napędzającego samo
lot w sposób bezpośredni. 

W .fazie startu, zawisu, lotu z ma
łą prędkością i lądowania sterowa
nie samolotu odbywa się wyłącznie 
za pomocą okresowej i ogólnej 
zmiany skoku wirnika. Ze wzrasta
jącą prędkością lotu wirnik prze
chodzi w stan autorotacji, przy czym 
sterowanie odbywa się równocześnie 
za pomocą okresowej zmiany skoku· 
wirnika oraz za pomocą steru wy
sokości (który spełnia poza tym 
rolę lotek) i steru kierunku. Bada
nia tunelowe wykazały, że przejście 
z lotu pionowego do lotu poziomego 
może być sterowane ręcznie i nie 
wymaga stosowania automatycz
nych urządzeń ustateczniających. 

Jak widać z rysunku 2, wirnik w 
locie poziomym jest tak ustawiony, 
że jedna z łopat znajduje się nad 
przednią częścią kadłuba, a dwie 
pozostałe tworzą łącznie z osłoną 
piasty skrzydło o dwustopniowym 
skosie. W, celu zapewnienia gładko
ści aerodynamicznej samolotu z za
hamowanym wirnikiem zastosowano 
dwie boczne klapy w przedniej czę
ści kadłuba i osłonę w tylnej części, 
jak również nadmuchiwane podusz
ki zakrywające szczelinę między 
piastą wirnika a górną częścią ka
dłuba. Oznaczenia na rysunku 2. 
Lewa strona: A - wlot powietrza 
działający w zaw1s1e na małej wy
sokości i zmniejszający niebezpie-
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POMOCE i<ONSTRUKTORSKIE „TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ" 

Grup,i profili N ACA (ciąg dalszy) 
2. II rodzina - pięciocyfrowa, np. 23012 

Sposób oznaczenia profili tej rodziny 
jest następujący: 

I cyfra oznaczenia określa w przybli
żeniu strzałkę linii środlrnwej w pro
centach cięciwy. (Dokładne wartośd 
strzałki linii środkowej są podane w 
tablicy 3). 

II i III cyfra oznaczenia określa poło
żenie strzałki (m). Liczba, która powstała 
z II i III cyfry, jest dwukrotnością po
łożenia strzałki w procentach cięciwy. 

IV i V cyfra oznaczenia określa ma
ksymalną grubość w procentach cięciwy. 

Profile tej grupy mogą mieć linię 
środlrnwą - prostą przy krawędzi spły
wu (wtedy III cyfra oznaczenia jest O) 
lub podgiętą ku górze (wtedy III cyfra 
oznaczenia jest 1). 

Profil wyjściowy dla tej grupy profili 
jest tal,i sam jal, w przypadlm grupy 
czterocyfrowej tzn. - symetryczny. Rów
nanie tego profilu jest również takie 
samo. Geometria profili tej grupy róż
ni się od czterocyfrowej kształtem linii 
środkowych. Kształt linii środkowych 
jest tak dobrany, by ich krzywizna tuż 
za strzałką stała się równa zeru (linia 
środkowa staje się wtedy linią prostą). 

Równania wyjściowe dla olueślenia li
nii środJrnwej - profili prostych: 

dt;r 
�K, (�-X,), «, 

d'z ----=O 

d (: r 
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d (;r � K, (: - ;,) d>ar < x, 

d-2__ - K ( Xe - Xz) dla X> xz 

---;( :r - , 

x - wyznacza punkt styczności dwu ga
łęzi linii śrocllrnwej, inaczej (:r/c) z· 

warunki brzegowe dla linii środlrn
wych: 

1) :r0 = o gdy z = O, 
2) Xe = C gdy Z = O, 

X -3) przy c = xz mamy 

II i III 

I cyfra ozna- 10 11 
czenia 

Położenie 
strzałki 5 
w% 

cięciwy 

dz 

d(�l 
c przedni 

I 20 I 21 

JO 

opracowała: E. Lewalska 

oraz warunki dla '.>kreślenia wartości 
współczynników K: 

1) współczynniki K1 
tak się dobiera, 

by wspólczynnil,i teoretyczne Czcx min = 
= 0,3, 

2) współczynniki K, dobiera się w opar
ciu o dodatkowy warunek, np. Cm0 =0. 
Można również przyjąć inny założony 
warunek. 

W tablicy 4 podano obliczone wartości 
współczynnilców: Xm/ c' x2/ c' 

K
l 

oraz K2fK1 
U w a g a - xm określa położenie strzał-

ki profilu. 
Ostateczna po5tać równań określają

cych kształt linii średnich profili grupy 
pięciocyfrowej: 

I 
dz 

d 
(�)tylny 

30 
I 

31 

15 

40 
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I cyfra 
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Spalanie stabil ne w silnikach rakietowych z ziarnami rurowymi 

Procesy spalania stałych materiałów pędnych 
w silnikach rakietowych przebiegają stabilnie lub 
niestabilnie, co dotyczy przede wszystkim rozwoju ciś
nienia w komorze spalania w funkcji czasu. Pojawie
nie się spalania niestabiinego związane jest z oscy
lacją  ciśnienia lub ze skokami ciśnienia (tzw. ,,piki" 
od angielskiego peak pressure), przy czym zarówno 
oscylacje, jak i skoki mogą być tłumione albo nie
tłumione. Zjawiska te występują zarówno w kanale 
ziarna (obszar wewnętrzny), jak i na zewnątrz ziarna 
(obszar zewnętrzny) równocześnie albo ze wzajemnym 
przesunięciem w fazie. Pomiędzy ciśnieniami w obu 
obszarach istnieją ponadto sprzężenia zwrotne, rio
datnie lub ujemne, co dodatkowo komplikuje zagad
nienie. W przypadkach ekstremalnych spalanie nie
stabilne stałych materiałów pędnych może doprowa
dzić do awarii silnika. Opisane procesy mogą być 
jeszcze ponadto zależne od erozji, j akiej ulega ziarno 
wówczas, gdy opływają go gorące gazy prochowe. 

W tym artykule zajmiemy się wyłącznie opisem 
procesu stabilnego spalania przy pominięciu erozji, 
której wpływy na liniową prędkość spalania uznamy 
j ako wielkości małe niższych rzędów. Jest to założenie 
dopuszczalne dla wielu rzeczywistych przypadków, 
gdy parametry geometryczne przekroju podłużnego 
komory są tak dobrane, aby erozj i nie było lub aby 
ona była pomijalnie mała. Zajęcie się procesami sta
bilnymi ma tę zaletę, że procesy takie są szczególnie 
dogodne, a nieraz nawet wymagane przez balistyków 
wyznaczających tory lotów rakiet oraz przez kon
struktorów wyrzutni i projektantów systemów kiero
wania. Za przedmiot badań wybrano silniki z ziar
nami rurowymi, gdyż wnioski płynące z tego rodzaj u 
rozważań dają się względnie łatwo przenosić na ziar
na z kanałami stożkowymi i gwiazdowymi, a nawet 
na ziarna o bardziej skomplikowanych układach po 
wierzch"ni wewnętrznych i zewnętrznych. W artykule 
rozważono wpływ, jaki na zachowanie stabilności spa
lania mają dane fizyko-chemiczne materiału pędnego 
oraz parametry reprezentujące geometrię przekroju 
poprzecznego komory spalania. 

Uznając, że dla zapewnienia spalania stabilnego 
najistotniejszy jest wzrost ciśnienia w pierwszej fazie 

procesu rozciągającej się od chwili osiągnięcia ciś
nienia początkowego Po aż do uzyskania pełnego 
stanu nasycenia w rozwoju ciśnienia, które w przy
padku idealnym dąży do tzw. ciśnienia równowagi p,., 
główną uwagę skierowano na analizę rosnącej gałęzi 
krzywej ciśnienia w funkcji czasu. Przedstawiono też 
deformację tej części krzywej pod wpływem zmian 
podstawowych parametrów balistycznych. Wyprowa
dzone wzory rozwiązano graficznie w parametrach 
bezwymiarowych. 

Rozważymy proces spalania przebiegający w silniku 
przedstawionym na rys. 1 .  Obszar ponad powierzch-

Jnhibitor 
S2. 

1. Silnik z ziarnem rurowym o inhibitowanych powierzch
n:ach czołowych 

nią spalania s1 o przekroju poprzecznym A1 nazwie
my obszarem zewnętrznym, obszar zaś zawarty we
wnątrz powierzchni spalania s2 (wnętrze kanału ziar
na) o powierzchni przekroju poprzecznego A2 -

obszarem wewnętrznym. Jeżeli założymy, że w obu 
obszarach panują takie same ciśnienia (warunek sta-
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bilności nie dopuszczający wymiany mas), to możemy 
napisać następujące równanie bilansu ciężarowego: 

dm1 = drn1p  - drri1 w 
dm2 = dm2p - dm2w 

(1) 

gdzie: 
dm1 - elementarny przyrost ciężaru gazów v: 

obszarze zewnętrznym, 
dm1p - elementarny ciężar gazów wyprodukowa

nych przez powierzchnię spalania s 1, 

dm1 w - elementarny 
powierzchnię 
zewnętrznego• 

ciężar gazów, które przez 
A1 wypłynęły z obszaru 

do dyszy, 
dm2 - elementarny przyrost ciężaru gazów w 

obszarze wewnętrznym, 
dmw - elEmentarny ciężar gazów wyprodukowa

nych przez powierzchnię spalania s2, 

dm2,c - elementarny ciężar gazów, które przez 
powierzchnię A2 wypłynęły z obszaru 
wewnętrznego do dyszy. 

Równania ( 1) są bilansem ciężarowym odpowiada
jącym elementarnemu przyrostowi czasu dt w przy
padku, gdy proces spalania jest stabilny. 

Pierwsza faza SJ;)alania, w czasie której obserwuje 
się badany wzrost ciśnienia, jak wykazują doświad
czenia, trwa dostatecznie krótko, aby można było 
przyJąc, że objętości obszarów zewnętrznego i we
wnętrznego są stałe i równe swoim wartościom po
czątkowym W10 i W20, co odpowiada s1 = s10  i s� = 
= s20. Indeks zero oznacza tu stan początkowy odpo
wiadający w przybliżeniu chwili zapłonu. Założeniem 
powyższym posłużymy się wyłącznie do określenia 
elementarnych przyrostów gazów w obu obszarach : 

(2) 

gdzie :  f - siła prochu. 
Zależności (2) otrzymano z równania stanu przy zało
żeniu, że temperatura spalania T = const. Ponieważ 
jednak temperatura spalania osiąga stan nasycenia 
(równowagi) bez porównania prędzej niz ciśnienie, 
możemy więc nasz proces przebiegający w krótko 
trwającej fazie pierwszej traktować jako izotermiczny. 
Powyższe założenie razem z przyjęciem, że gazy pły
nące w komorze spalania zachowują się tak jak gaz 
idealny, będzie obowiązywało w dalszych rozważa
niach. 

Korzystając z potęgowego prawa palenia się prochu, 
wyznaczymy elementarne ciężary gazów wyproduko
wanych przez powierzchnię spalania s1 i s2 w cza
sie dt :  

dmll, = s/> bpn dt 
} 

dm2P = s2ó bpn dt_ (3) 

gdzie :  

2 

ó - ciężar właściwy materiału pędnego, 
b, n - współczynniki występujące w potęgowym 

prawie palenia się prochu, stałe dla danego 
zakresu ciśnień i danej temperatury począt
kowej To. 

Korzystając z pojęcia jednostkowego wydatku cię
żarowego przez przekrój krytyczny dyszy Akr, z rów
nania ciągłości (napisanego dla przekroju 2 przeci
nającego czołową powierzchnię ziarna w pobliżu 
dyszy oraz dla przekroju krytycznego dyszy) otrzy
mamy: 

(4) 
gdzie :  C0 - współczynnik wydatku. 

Identyczność ciśnień w równaniach (3) i (4) wynika 
z pominięcia spadku ciśnienia wzdłuż ziarna w ko
morze spalania, co jest do przyjęcia w • silnikach 
o małej wartości stosunku powierzchni przekroju kry
tycznego dyszy do powierzchni przekroju swobodne
go, jakimi zajmujemy się w tym artykule. 

Wyznaczymy teraz opierając się na założeniu, że 
ziarno spala się warstwami równoległymi, elemen
tarne ciężary gazów wyprodukowanych przez po
wierzchnie spalania s1 i s2 w czasie dt:  

(5) 

Ostatecznie, z równań (1)-(4) i z równań (3) i (5) 
otrzymamy układ trzech równań wyjściowych z trze
ma niewiadomymi P, s1 i s2 : 

gdzie : 

P -apn (S 1 + S2) - /3P 
l S1 = - ypn 

S2 = ypn 

dp 
p = dt 

o 
a =  

W,o + W20 

C D  A kr f 
{3 = 

Wio + W20 

r = 2 "  lbw 

(6) 

(7) 

Po zró:i:niczkowaniu pierwszego równania z układu 
równań (6) otrzymamy z tych równań następuj:1cą 
zależność :  

. .  . n . 
p + 8 p (1 - n) - - p2 = o . p 

Przyjmując nową zmienną: 
Z = 'P 

(8) 

(9) 

gdzie zgodnie z warunkami fizycznymi dla pierwszej 
fazy spalania z -:::/=  O, napiszemy równanie (8) w postaci 
równania liniowego pierwszego rzędu niejednorodne
go, o zmiennym współczynniku :  

dz n 
- - - z =  - f3 (1 - n) (10) 
dp P 

Poszukamy najpierw rozwiązania równania jedno
rodnego: 

dz n 
- - - z =  o (11) 
dp p 



Po rozdzieleniu zmiennych i scałkowaniu otrzymamy :  
z = C1 pn (12) 

gdzie: C 1 - stała całkowania. 
Po uzmiennieniu stałej C1 zróżniczkujemy równanie 
(12) i otrzymamy: dz dC1 - = - pn + C npn-t (13) 

pd dp 
I 

Z równań (10), (12) i (13) otrzymamy nowe równanie, 
które po scałkowaniu przyjmie postać : 

C1 = - (Jp1-n + C2 (14) 
gdzie : C2 - stała całkowania. 
Z równań (9), (12) i (14) otrzymamy:  

dp 
- =  - Rp + C? pn 
dt 

v - (15) 

Po rozdzieleniu zmiennych w równaniu (15) i po
mnożeni u obu stron równania przez C2, otrzymamy 
następującą postać całkową tej zależności :  

J-7 = f c2 d t  n -- P P C2 

(16) 

Całkę z lewej strony równania (16) oznaczymy przez J 
i zapiszemy ją w postaci : 

Po wprowadzeniu nowej zmiennej: 
u = ln p 

(17) 

(13) 

na podstawie książki J. M. Ryżika i J. S. Gradsztejna 
pt. ,,Tablicy integrałow, summ, radiow i proizwiedie
nij" str. 103, wyd. Moskwa 1951 r., napiszemy: 

J = J tn - l�
u 

{J = 
e u - 

C2 

--
1
- [<n - 1) u - In (- -i� + e(n - l) u)] 

(3 (n - 1) 
C2 

(19) 

Z równań (16)-(19), całkując w granicach od t = O, 
p = p0 do dowolnej chwili czasu t, w której panuje 
ciśnienie p, otrzymamy po przekształceniach: 

[ ( C 1 - n) 
p = - --: + Po 

(20) 

Równanie (20) jest rozwiązaniem układu równań wyj
ściowych (6). 

Dla warunku brzegowego: t = O, P = Po, S1 = Sm 
i s2 = s20, z równania pierwszego w układzie równań 
(6) oraz z równania (15) wyznaczymy stałą całkowa
nia C2 : 

(21) 

Ostatecznie, z równań (20) i (21) uzyskamy szukaną 
zależność opisującą rozwój ciśnienia w pierwszej fazie 
spalania : 

[ 1 - n 
p = Pr - ( 

1 -- n 
Pr -

CofAkr ] 1 - (1 - nl --- t l - n  1 - n) IApo 
P0 e 

(22) 
gdzie : 

(23) 

(24) 
gdzie : 

Aspo - początkowa wartość powierzchni spalania: 

Aspo = Sio + S20 (25) 

Apo - początkowa wartość powierzchni przekro
ju swobodnego komory spalania, 

Akr - powierzchnia przekroju krytycznego dy
szy. 

Funkcja opisana równaniem (22) może mieć charakter 
rosnący dla: 

Po - Pr < O 
oraz charakter malejący dla: 

Po - Pr > O 

Sprowadzimy teraz równania (22) i (23) do dogodniej
szej dla obliczeń postaci, która wyraźniej prezentuje 
geometryczne zależności silnika rakietowego. Po
nieważ: 

gdzie: 
d1< - średnica wewnętrzna komory ;;pałania, 

d20 - początkowa średnica zewnętrzna ziarna, 
d wa - początkowa średnica zewnętrzna ziarna, 

wprowadzając więc nowe oznaczenia: 

otrzymamy z równań (22) i (23), co następuje : 

(27) 

[ 

- (1 - n) --B __ t ]_1_ 
p =  1 - n _ 1 - n) C - s� + s2� + pi- n l-n 

P0 Pr e r 

oraz: (28) 

(29) 

Przekształcimy równanie (28) do postaci umożliwiają
cej jego rozwiązanie w parametrach bezwymiarowych: 

1 
1-n 

t = In 

(30) 

Rozwiązanie graficzne równania (30) dla interesują
cego nas zakresu wartości stosunku p01Pr, będącego 
parametrem tego równania, przedstawiono na rys. 2. 
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2. Rozwiązanie graficzne równania (30) dla O ¾  P0/Pr ,;;:; 2 

Zajmijmy się teraz porównaniem wyprowadzonego 
przez nas równania (28) opisującego rozwój ciśnienia 
w pierwszej fazie procesu stabilnego spalania ziaren 
rurowych o inhibitowanych powierzchniach czołowych 
ze wzorem Bartleya i Millsa dla spalania czołowego 
ziaren w kształcie pełnych walców z inhibitowanymi 
powierzchniami bocznymi. Jak wykażemy poniżej, 
w przypadku rozważania modelu spalania stabilnego 
niemożliwe jest równoczesne przyjęcie powierzchni 
spalania i objętości obszaru swobodnego jako wiel
kości zmiennych. 

Przyjmując na razie objętości obszarów zewnętrz
nego i wewnętrznego jako wielkości zmienne, napi
szemy : 

gdzie: 

4 

W = !!._ (ct2 - d2) I 4 k Z 

So 
dw = -· 

nl 

(31) 

(32) 

(33) 

(34) 

Opierając się na zależnościach (31) - (34) napiszemy 
równania elementarnego przyrostu ciężaru gazów 
w obu obszarach : 

1 
( • 2 .

) d·m , ·= -- 2s,,sop + s2 p dt - 4nft • -

(35) 

(36) 

Przyjmiemy teraz, że elementarne ciężary gazów, 
które przez powierzchnie A 1 i A2 wypłynęły z obsza
rów zewnętrznego i wewnętrznego do dyszy są równe: 

clm11o = Co Akr 
A, 

(37) 
A 1 + A2 

pdt 

clm2"' = C 0i1.:-r A2 (38) --- ·- pdt 
A 1 + A2 

co staje się zrozumiałe po dodaniu do siebie równań 
(37) i (38). Ponieważ : 

(3B) 

(40) 

więc z równań (31), (32) , (37), (38), (39) 
mamy : 

(40) otrzy-

dni1w = 

dm2w = 

(nldk)2 -s� 

(nld )2 -s2 + s2 k 
1 2 

s2 

(nldk) 2  - si + s� 

CnAkrPdt (41) 

CnAkrPdt (42) 

Z równań (1), (3), (35), (36), (41), (42) oraz z dwóch 
ostatnich równań układu równań (6) otrzymamy po 
przekształceniach : 

_ __ s1 __ = _1_ 

(n ldk)2 - s� S2 
(43) 

skąd: 

(44) 

Po zróżniczko\vaniu równani a (44) otrzymamy : 

(45) 

Z dwóch ostatnich równań układu równań (6) oraz 
z równania (45) otrzymamy : 

czyli : 
s1 = const 

a z równat'l (45) (47) : 

S2 = const 

(46) 

(47) 

(48) 

Tak więc, jak to udowodniliśmy wyzeJ , potraRto
wanie objętości obszaru swobodnego jako wielkości 
zmiennej prowadzi do tego, że obie powierzchnie spa
lania stają się wielkościami stałymi, co jest sprzeczne 
z założeniem. Posługując się modelem spalania sta
bilnego mamy następującą alternatywę : albo przyj
miemy, że objętości obszarów swobodnych są stałe, 
a wówczas powierzchnie spalania okażą się wielko
ściami zmiennymi, albo też uznając objętości obszarów 
swobodnych za zmienne doprowadzimy do stałości 
wielkości S1 i s2• Z pierwszym przypadkiem mieliśmy 
do czynienia przy wyprowadzaniu zależności (28), 



przypadek drugi natomiast opisujący proces spalania 
czołowego ziare11 prochowych rozwiązany został przez 
Hartleya i Millsa. Pamiętając, że : 

s1 = const, s2 = const _ (49) 

zależność podaną przez Hartleya i Millsa można 
przeds-tawić w postaci : 

CnfAkr - (1 - n) - - -- t 

P = (Po - Pr) e W o + Pr (50) 

gdzie : Wo - początkowa objętość komory spalania 
nie zajęta przez ziarno. 

Jeżeli zależność (50) będziemy chcieli przystosować 
do obliczeń silników z ziarnami rurowymi, to musimy 
przyjąć, że: 

(51) 

a wówczas równanie (50) przekształci się do postaci: 

- fl - n) 

P = (Po - Pr) e + Pr 
która jest tożsama z następującym zapisem: 

P = (Po - Pr) e 

_B 
- (1 - n) __ 2 ___ 2 t c- 810 + 820 + Pr 

(52) 

(53) 

Ponieważ zależy nam na porównaniu zależności (28) 
i (53), wprowadzimy nową funkcję : 

LJp = Pcz - P (,'54) 

która jest rozmcą pomiędzy wartościami c1smen Pcz 

określonymi z zależności (53) i wartościami ciśnień p 
ze wzoru (28) dla danego czasu t. Funkcj a  ta ma po
stać : 

(Po - Pr) (pl-n - Prl-n) 

Pol - n _ Prl- n + Pr - P 
Można udowodnić, że dla wartości ciśnienia: 

p 
Pr 

Po - 1  
1 - - n 

( I - n) 
Pr 

( 
p

0 

)
l-n 

1 - -
Pr 

1 - n  
= n ( 1  - n)----;;-

(
p

0 )
l - n 

1 - -
P, 

(
Po 

)
l- n  

1 - -

Pr 

(55) 

(56) 

(57) 

Eównanie (56) pokazuje wartość ciśnienia-, przy któ
rym wystąpi największa różnica między ciśnieniem 

określonym według zależności (28) a ciśnieniem wy
znaczonym ze wzoru (53), natomiast równanie (57) po
daje wartość tej różnicy. Równania (56) i (57) mają 
charakter bezwymiarowy, gdyż wielkości ciśnień i ich 
różnic odniesiono do ciśnienia równowagi p,, Dla ko�
kretnych przypadków dysponując danymi liczbowymi 
możemy wyznaczyć przebiegi : pip, i LIPmaxf P, dla 
interesującego nas zakresu stosunku p0/p,, 

Równanie (28) opisujące rozwój ciśnienia od p0 do 
Pr otrzymaliśmy badając stabilny model procesu spa
lania, teraz należy się zastanowić nad tym, jaki wa
runek, z punktu widzeni"a geometrii przekroju po
przecznego komory spalania, trzeba spełnić dla zrea
lizowania takiego procesu. Otóż, jeżeli założymy, że 
ciśnienie w obu obszarach: zewnętrznym i wewnętrz
nym są sobie równe, to okaże się, iż rozwój ciśnienia 
aż do osiągnięcia wartości p,. = const ma charakter 
monotoniczny, szukany zaś warunek stabilności otrzy
mamy natychmiast z równań (43), (47) i (48) i zapisze
my go w postaci : 

_!.!_Q_ =  A10 

S20 A20 ' 
(58) 

jest tu oczywiście tożsamość z następującym wyra
niem: 

(59) 

Równanie (58) nosi nazwę warunku geometrycznego. 
Aby lepiej zdać sobie sprawę z tego, do czego prowa
dzi jego przestrzeganie, rozpatrzmy stosunek prędko
ści przepływu gazów Vz w przekroju końcowym ziar
na 2 (w pobliżu dyszy) ponad powierzchnią zewnętrz
ną do prędkości przepływu gazów V w w tym samym 
przekroju, lecz wewn·ątrz kanału ziarna. Przy zało
żeniu identyczności ciśnień w obu obszarach można 
udowodnić, że : 

(60) 

Jeżeli obowiązuje warunek geometryczny, wówczas 
z równań (58) i (60) otrzymamy: 

(61) 

Tak więc, warunek geometryczny zapewnia uzyska
nie ponad powierzchniami spalania obu obszarów 
w ich przekroju końcowym takich samych prędkości 
przepływu gazów. Dzięki temu właśnie możemy mieć 
do czynienia ze stabilnym procesem rozwoju ciśnienia 
i wypływu gazów przez dyszę. 

Należy jednak zwrócić uwagę na fakt, że równanie 
(58) nie jest w stanie objąć całego procesu spalania, 
gdyż przestrzeganie warunku geometrycznego w pierw. 
szej fazie zmusza do nieprzestrzegania go w fazach 
następnych, i odwrotnie. Warunek geometryczny ma 
więc charakter chwilowy i dyktuje tylko taki dobór 
parametrów geometrycznych przekroju poprzecznego 
komory spalania, który zapewnia pierwszej fazie spa
lania przebieg stabilny aż do osiągnięcia ciśnienia 
równowagi p,. Później stabilność będzie się pogarsza
ła. Uznajemy jednakże, że sprawą najistotniejszą jest 
zapewnienie stabilności pierwszej fazie spalania ze 
względu na jej wybitnie dynamiczny charakter. Poza 
tym, z powodu krótkiego czasu trwania tej fazy wa-
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runek geometryczny ulega w niej minimalnemu za
burzeni u, stosunkowo wiernie oddając rzeczywistość. 

Głębsza analiza procesów spal':mia w silniku rakie
towym dowodzi, że nawet pominąwszy problemy ero
zji, jak to zresztą uczyniliśmy tutaj, nie sposób całą 
odpowiedzialność za spełnienie spalania stabilnego 
przerzucić na warunek geometryczny. Rzecz jest dużo 
bardziej skomplikowana i aby ją rozwikłać należało
by rozwiązać już nie model spalania stabilnego, ale 
model ogólny obejmujący zarówno przypadki stabilne, 
jak i niestabilne. Wówczas to obok warunku (58) 
otrzymujemy jeszcze pewne warunki dodatkowe, któ
rych spełnienie J?rzy praktycznej nieobecności erozji 
gwarantuje stabilny rozwój ciśnienia w pierwszej fa
zie spalania. 

Mgr inż. WALERIAN KORDZINSKI 
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Osiągnięcia firmy Rol ls-Royce 

w dziedzinie lotniczych si lników turbinowych 

W artykuLe podano na wstępie ogóLne wiadomości na temat firmy RoUs-Royct:!, 
omówiono prowadzone przez nią prace badawczo-rozwojowe w dziedzinie Lotniczych 
s 'ilników turbinowych i scharakteryzowano produkowane siLniki, podkreśLając ich 
szerokie zastosowanie. Na koniec zwrócono uwagę na stale zwiększanie przez firmę 
niezawodności pracy i okresów międzynaprawczych będących w eksploatacji siLni
ków turbinowych RoLLs-Royce. Niniejszy artykuł został opracowany na podstawie 
prospektów firmy RoLLs-Royce i na podstawie informacji uzyskanych bezpośrednio 
od jej przedstawicieLi, którzy w ubiegłym roku bawiLi w Polsce. 

Jak wiadomo, w ostatnich latach nastąpiło w angiel
skim przemyśle lotniczym scalanie wytwórni lotni
czych. Akcja ta objęła również firmy zajmujące się 
produkcją silników lotniczych. Obecnie w Anglii tyl
ko dwie firmy prowadzą działalność w tej dziedzinie. 
Jest to firma Bristol Siddeley, która powstała przez 
połączenie firm Armstrong Siddeley i Bristol Engines, 
a następnie wchłonęła firmy De Havilland i Black
burn, oraz firma Rolls-Royce, której działalność jest 
tematem niniejszego artykułu. 

Firma Rolls-Royce Limited jest obok amerykań
skich firm Pratt and Whitney i General Electric oraz 
angielskiej firmy Bristol Siddeley najpotężniejszym 
wytwórcą lotniczych silników turbinowych, wojsko
wych i cywilnych. Produkcja silników lotniczych nie 
jest jedyną dziedziną działalności firmy Rolls-Royce : 
poza wydziałem silników lotniczych ma ona wydział 
samochodów i wydział silników wysokoprężnych. 

Firma została założona w roku 1906 przez C. S. 
Rollsa, pioniera motoryzacji i lotnictwa, i inż. F. H. 
Royce'a i miała za cel produkcję samochodów. W ro
ku 19 14 admiralicja brytyjska zleciła firmie budowę 
silnika lotniczego. Silnik ten, nazwany „Eagle", zapo
czątkował całą serię chłodzonych cieczą 12-cylindro
wych silników lotniczych o układzie V, z których naj
większe zastosowanie znalazły silniki „Merlin" (zbu
dowano ich 150 000). Gdy silniki „Merlin" znajdowały 
się jeszcze w pełnej produkcji, firma rozpoczęła roz
wój turbinowego silnika odrzutowego „Welland", 
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a następnie „Derwent" i „Nene". '\V międzyczasie za
interesowania firmy skierowały się na silniki cywil
ne - pierwszym cywilnym silnikiem lotniczym Rolls
-Royce stał się zmodyfikowany „Merlin". Turbinowy 
silnik śmigłowy „Dart" jest pierwszym cywilnym sil
nikiem turbinowym. Wszedł on do eksploatacji w ro
ku 1953, a nowsze jego wersje są jeszcze dotychczas 
produkowane. W roku 1958 silnik „Avon" jako pierw
szy turbinowy silnik odrzutowy został zastosowany do 
napędu transatlantyckiego samolotu pasażerskiego. 
Turbinowy silnik śmigłowy „Tyne" poszczycić się 
może najmniejszym jednostkowym zużyciem paliwa 
spośród wszystkich turbinowych silników śmigłowych, 
jest on poza tym jedynym turbinowym silnikiem śmi
głowym z dwuzespołową sprężarką. Wraz z silnikiem 
„Conway" firma Rolls-Royce wprowadziła po raz 
pierwszy do napędu samolotów pasażerskich i bombo
wych o dużym zasięgu zasadę silników dwuprzepły
wowych. Silnik dwuprzepływowy „Spey" został za
stosowany do napędu samolotów o mniejszym zasięgu. 
Silniki Rolls-Royce RB.108 i RB.162 są pierwszymi sil
nikami nośnymi. 

Ostatnio firma wkroczyła w dziedzinę silników tło
kowych do napędu małych samolotów, zakupując li
cencję silników Continental. 

Doświadczenia zdobyte przy budowie silników woj
skowych i cywilnych (ogółem firma Rolls-Royce wy
budowała 170 OOO silników tłokowych i 35 OOO silników 
turbinowych) pozwalają na budowę coraz doskonal-



szych typów silników. Silniki turbinowe Rolls-Royce 
osiągają obecnie największe okresy międzynaprawcze 
i są stosowane do napędu samolotów 24 wytwórni -
samoloty te są eksploatowane w 60 krajach. Silniki 
wojskowe znalazły zastosowanie w 32 krajach. Szereg 
typów silników Rolls-Royce jest budowanych z li
cencji. 

Kierownictwo wydziału silników lotniczych, zatrud
niającego 35 OOO ludzi, znajduje się w Derby. Większa 
część personelu jest zatrudniona w zakładach w rejo
nie Derby. Znajdują się tam poza tym główne działy 
projektowe i większa część ośrodków badawczych 
i doświadczalnych. Grupa zakładów Derby zajmuje 
się produkcją najnowszych typów silników wojsko
wych i cywilnych, a mianowicie „Tyne", ,,Conway", 
„ Spey" i RB.162 oraz przeprowadza naprawy trzech 
pierwszych typów. Grupa zakładów w Szkocji, obej
mująca wytwórnie w Hillington, East Kilbride, Blan
tyre i North Cardonald jest odpowiedzialna za seryj
ną produkcję silników „Avon", ,,Dart" i „Gazelle" 
(silnik śmigłowcowy), silników „Avon" do celów prze
mysłowych i silników tłokowych do napędu jednostek 
morskich „Sea Griffon" (odmiana silników lotniczych 
,,Griffon"). Poza tym zakłady te produkują części za
mienr,e do silników wytwarzanych przez obie grupy 
zakładów i do silników, które już wyszły z produkcji 
pozostając jeszcze w eksploatacji (,,Derwent", ,,Mer
lin" i „Griffon") oraz przeprowadzają naprawy produ
kowanych przez siebie silników. Prace projektowe 
i rozwojowe szkockiej grupy zakładów koncentrują 
się w Hamilton, a w Larkhall odbywają się naprawy 
obrabiarek. Wydział silników lotniczych posiada poza 
tym zakład w Barnoldswick, który zajmuje się wy
łącznie budową silników prototypowych i przeprow3-
dzaniem ich prób oraz zakłady w Mountsorrel i w 
Ilkeston, które produkują elementy blaszane. W Huck
nall mieści się ośrodek badań w locie i badań aerody
namicznych. Firma Rolls-Royce zarządza z ramienia 
ministerstwa lotnictwa ośrodkiem rakietowym w Spa
deadam, którego zadaniem jest rozwój i próby sta
tyczne silników rakietowych. 

Licencyjna produkcja silników tłokowych do lek
kich samolotów została zorganizowana w ramach wy
działu samochodów w Crewe. 

Produkcja silników lotniczych jest najważniejszym 
czynnikiem rozwoju firmy Rolls-Royce, jakkolwiek 
wachlarz jej produkcji jest bardzo szeroki, obejmu
jąc - poza silnikami lotniczymi - samochody, nisko
prężne i wysokoprężne silniki przemysłowe, trakcyjne 
i okrętowe, turbinowe silniki przemysłowe (oparte 
o silnik odrzutowy „Avon"), lokomotywy przetokowe, 
przekładnie hydrokinetyczne i prz.ekładnie automa
tyczne; w opracowaniu znajdują się napędy atomowe 
do łodzi podwodnych. 

Prace badawcze i rozwojowe 

W ośrodkach naukowo-badawczych, projektowych 
i rozwojowych wydziału silników lotniczych jest za
trudnionych 8500 pracowników, czyli prawie 250/o ogól
nej liczby pracowników wydziału. Pomieszczenia tych 
ośrodków zajmują powierzchnię 215 OOO m2, w porów
naniu z powierzchnią produkcyjną wynoszącą 
440 OOO m2• 

Prace naukowo-badawcze są prowadzone w sposób 
ciągły i stanowią podstawę prac projektowych. Np. 
dzięki intensywnym pracom badawczym stało się mo-

żliwe znaczne skrócenie komór spalania do silników 
nośnych ; również w oparciu o prace badawcze opa
tentowano ostatnio nową metodę zapłonu dopalaczy. 
Firma Rolls-Royce ma rozbudowane na ogromna ska
lę zakłady dla rozwoju wszystkich zespołów siiniko
wych, a także do przeprowadzania prac badawczych 
o charakterze podstawowym. Zakłady te dysponują 
stoiskami do badań sprężarek i turbin; do badania 
komór spalania służą stoiska do badań modelowych 
i do badań za pomocą analogii wodnej, jak również 
stoiska, na których można odtwarzać ciśnienia i tem
peratury panujące w komorze spalania zabudowanej 
na silniku. Dla każdego projektowanego silnika prze
prowadza się próby wytrzymałościowe i mechaniczne 
w celu sprawdzenia wymaganej trwałości poszczegól
nych zespołów. Służy do tego m.in. stoisko do bada
nia wirników na nadobroty. Wszystkie te badania 
przeprowadza się, zanim silnik zostanie poddany pró
bom stoiskowym, a następnie próbom w hamowni wy
sokościowej i w końcu próbom w locie. Warto 
wspomnieć, że ostatnio zostały zaostrzone warunki do
puszczenia silnika do prób w locie - wymagane jest 
przeprowadzenie przed tyni 150-godzinnej próby trwa
łości na stoisku. 

O skali, na jaką firma rozbudowała zaplecze ba
dawcze do produkcji silników lotniczych, świadczy 
najlepiej fakt, że w Derby znajduje się około 30 ha
mowni do prób turbinowych silników śmigłowych, 
odrzutowych i silników nośnych, trzy hangary do 
prób, a poza tym hamownie rozwojowe oraz hamow
nia wysokościowa z dwoma stoiskami, wybudowana 
kosztem 6 milionów funtów szterlingów. Hamownia 
wysokościowa umożliwia badania turbinowych silni
ków śmigłowych i odrzutowych w warunkach odpo
wiadających wysokości lotu od O do 21 500 m i pręd
kościom do Ma=2,5. Hamownia ta zajmuje powierz
chnię 11 akrów. Na jej terenie znajduje się również 
stoisko do badań sprężarek. Oprócz hamowni w Der
by firma dysponuje 25 hamowniami w Glasgow. 

Jak już wspomniano, w Huclmall mieści się ośro
dek badań w locie. Powstał on w 1936 roku jako 
pierwszy w świecie tego rodzaju ośrodek przy wy
twórni silników. Poza próbami silników w locie ośro
dek jest odpowiedzialny za próby trwałości komplet
nych zespołów napędowych, łącznie z osprzętem i gon
dolami. Służą do tego celu tunele aerodynamiczne 
i jeden tunel ogniowy do prób instalacji przeciwpo
żarowych. Ośrodek jest wyposażony w urządzenia 
umożliwiające dokonywanie przeróbek samolotów na 
latające hamownie. W Hucknall skoncentrowane są po
za tym prace projektowe i badawcze dotyczące wlotów 
naddźwiękowych, dysz wylotowych i tłumików hałasu. 
Badania przeprowadza się w tunelach aerodynamicz
nych - na modelach i na zespołach naturalnej wiel
kości. Również gondole silnikowe szeregu silników 
Rolls-Royce (,,Conway", ,,Spey" i RB.108 - ten ostat
ni do samolotu pionowego startu V J 101-C) są projek
towane i badane w Hucknall przy ścisłej współpracy 
z wytwórniami płatowców. Przyczynia się to w dużym 
stopniu do zmniejszenia oporów aerodynamicznych za
budowy silników, a tym samym do zwiększenia eko
nomii samolotów. 

Prace badawcze i projektowe wydziału silników 
lotniczych nie ograniczają się do samych silników. 
Wydział rozporządza bowiem również działem kon
strukcyjnym układów ,paliwowych i laboratorium do 
przeprowadzania ich prób, m.in. w warunkach wyso-
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kościowych. Dział ten współpracuje ściśle z wytwór
niami, którym powierza się projektowanie i budowc; 
układu paliwowego do nowego typu silnika (są to 
wytwórnie Lucas i Dowty). Istnieje poza tym dział 
konstrukcji łożysk tocznych, który projektuje łożyska 
do poszczególnych typów silników. Łożyska te oddaje 
się następnie do produkcji wytwórniom specjalistycz
nym. 

Poważne środki przeznacza się na rozwój i badania 
materiałów. Prace w tej dziedzinie skupiają się w la
boratorium materiałowym utworzonym pięćdziesiąt 
lat temu. Obejmują one badania z zakresu metalurgii, 
procesów technologicznych, analiz chemicznych i prób 
mechanicznych. Prace badawcze umożliwiły wyprodu
kowanie szeregu nowych stopów (np. stopów typu RR), 
które w dużym stopniu przyczyniły się do szybkiego 
postępu w dziedzinie silników lotniczych. Prowadzone 
są dalsze badania, w celu znalezienia materiałów mo
gących sprostać stale wzrastającym wymaganiom. La-
boratorium jest wyposażone w urządzenia do prób 
zmęczeniowych w wysokich temperaturach, do badań 
materiałów na zmęczenie cieplne i w maszyny do 
dokładnych pomiarów pełzania. Doprowadzono do du
żej doskonałości metodę badań fotoelastycznych, prze
prowadzanych na modelach dwu- i trójwymiarowych. 
Laboratorium zajmuje się poza tym rozwojem mate
riałów gumowych do zastosowań specjalnych, wzmoc
nionych tworzyw sztucznych, klejów do metali oraz 
pokryć antykorozyjnych i ochronnych. Do zakresu 
prac laboratorium należą również badania olejóv.r 
i paliw, eliminujące kosztowne badania na silnikach. 
Wyniki wielu lat pracy laboratorium materiałowego 
wywarły duży wpływ na rozwój nie tylko przemysłu 
lotniczego, lecz również innych gałęzi przemysłu. 

Do zaplecza badawczego i rozwojowego należą tak
że zakłady w Barnoldswick produkujące silniki pro
totypowe i silniki serii informacyjnych oraz wyposa
żenie stoisk badawczych. W razie potrzeby zakłady te 
wspierają również produkcję  seryjną. W tym celu sto
suje się w nich w miarę możliwości urządzenia nada
jące się do produkcji seryjnej i rozwija procesy tech
nologiczne. Zakłady zatrudniają 4800 ludzi i zajmują 
powierzchnię 82 OOO m2. 

Jak już wspomniano, firma Rolls-Royce zarządza 
z ramienia ministerstwa lotnictwa zakładem rakieto
wym w Spadeadam, którego zadaniem jest rozwój 
i próby statyczne silników rakietowych. Zakład zaj
muje powierzchnię około 11 OOO akrów i obejmuje pięć 
głównych działów, z których trzy są przeznaczone 
do prób statycznych kompletnych rakiet, komplet
nych silników rakietowych i części silników rakieto
wych. Obecnie rozwijany tam jest zespół napędowy 
RZ.12 o ciągu 62 OOO kG, przeznaczony do rakiety 
„Blue Streak", stanowiącej pierwszy stopień rnkiety 
nośnej ELDO. Zakład przeprowadza poza tym analizę 
przyszłych wymagań w dziedzinie napędów rakieto
wych. 

W pracach naukowo-badawczych i rozwojowych 
niepoślednią rolę odgrywają studia związane z przy
szłościowym rozwojem silników. Zajmuje się tym 
dział badań przyszłościowych. Jego wcześniejsze prace 
doprowadziły do powstania silnika „Avon" oraz silni
ków dwuprzepływowych „Conway·• i Spey". Badania 
nad silnikami nośnymi przyczyniły się do zastosowa
nia silników RB.162 na wielu samolotach pionowego 
startu. Obecnie dział badań przyszłościowych zajmuje 
się dwoma zasadniczymi zagadnieniami, a mianowi-
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cie silnikami do samolotów o prędkościach powyżej 
Ma=4,5 i metalami wzmocnionymi włóknem jako ma
teriałami silnikowymi. Pierwsze zagadnienie obejmuje 
silniki turbinowa-strumieniowe i turbinowa-rakietowe 
przeznaczone do prędkości lotu od Ma=4,5 do Ma=7 
oraz zastosowanie zasady powierzchniowego spalania 
do samolotów o prędkości Ma=15. Silnik turbinowa
-strumieniowy jest w swej istocie silnikiem turbino
wym, jedno- lub dwuprzepływowym, z dopalaczem, 
przy czym przy małych prędkościach lotu silnik pra
cuje jako zwykły turbinowy silnik odrzutowy, nato
miast przy dużych prędkościach przepływ powietrza 
przez silnik zasadniczy (sprężarka, komora spalania, 
turbina) zostaje zmniejszony, np. przez odpowiednie 
ustawienie łopatek wlotowych sprężarki, a główny 
strumień powietrza jest kierowany przez dodatkowy 
kanał bezpośrednio do dopalacza, który spełnia wów
czas rolę silnika strumieniowego. W silniku turbino
wa-rakietowym turbina napędzająca sprężarkę jest 
zasilana gazami wytwarzanymi w silniku rakietowym, 
a główny czynnik roboczy silnika przepływa z ko
mory spalania bezpośrednio do dyszy wylotowej, dzię
ki czemu możliwe jest stosowanie wyższych tempera
tur na wylocie z komory spalania. Zasada spalania 
po--Nierzchniowego polega na wytwarzaniu ciągu -
przy hipersonicznych pr<;dkościach lotu - przez spa
lanie paliwa na zewnętrznych powierzchniach kadłu
ba samolotu ; przy mniejszych prędkościach lotu sa
molot jest napędzany turbinowymi silnikami odrzuto
wymi. Dział badań przyszłościowych opracował rów
nież projekty turbinowych silników śmigłowych o ma
łej mocy. Jednak na razie silnik taki firma Rolls
-Royce uważa za nieaktualny ze względu na duże -
w porównaniu z silnikami tłokowymi o małej mocy -
jednostkowe zużycie paliwa i koszty produkcji. 

Silniki turbinowe Rolls-Royce - seryjne 
i prototypowe 

Z produkowanych obecnie silników Rolls-Royce 
największą popularność zdobył turbinowy silnik śmi
głowy „Dart". Konstrukcyjnie nawiązuje on do pierw
szych turbinowych silników odrzutowych firmy Rolls
-Royce - ,,Welland", ,,Derwent" i „Nene" : ma od
środkową sprężarkę (dwustopniową o sprężu 5,5-+-6,35) 
i indywidualne, dzbanowe komory spalania. W czasie 
trzynastu lat rozwoju moc silników „Dart" została 
podwojona - pierwsze wersje miały moc 1400 eK lVI, 
ostatnie osiągają moc 3050 eKM - z wtryskiem wo
dy 3245 eKM - a jednostkowe zużycie paliwa zmniej
szone o 160/o, podczas gdy ich ciężar wzrósł tylko o 1 /,1. 

Silniki „Dart" były pierwszymi turbinowymi silnika
mi śmigłowymi zastosowanymi do napędu samolotów 

. pasażerskich ; były to samoloty „Viscount", które we
szły do eksploatacji w 1953 roku. Obecnie silniki 
,,Dart" napędzają osiem typów samolotów cywilnych : 
V ickers „Viscount", Fokker i Fairchild F-27 „Friend
ship", Grumman „Gulfstream", Hawker Siddeley 
„Argosy", Handley Page „Herald", Hawker Siddeley 
748, NAMC YSll (japoński) i Convair 600, na których 
przepracowały ogółem ponad 33 milionów godzin. Sil
niki te są zabudowane w liczbie ponad 3600 na z górą 
1000 samolotów należących do 60 krajów. Silniki 
„Dart" zostały poza tym zastosowane na angielskim 
wojskowym samolocie Hawker Siddeley „Andover" 
i na francuskim samolocie do zwalczania łodzi pod
wodnych Breguet „Alize" oraz zostały wybrane do na
pędu włoskiego samolotu transportowego pionowego 



startu Fiat G.222 „Cervino". Produkcja silników jest 
w pełnym toku (są one budowane z licencji również 
przez Indię), a ich okres międzynaprawczy osiągnął 
6000 godzin. 

Drugim z kolei silnikiem produkowanym przez fir
mę Rolls-Royce, który znalazł rozległe zastosowanie 
w lotnictwie światowym, jest turbinowy silnik odrzu
towy z osiową sprężarką „Avon". Do napędu samo
lotów wojskowych został on zastosowany w roku 1951, 
a samolotów pasażerskich - w roku 1958. Wojskowe 
wersje silników „Avon" są najbardziej rozpowszech
nionym napędem samolotów RAF i Royal Navy oraz 
pozostają w służbie sił powietrznych Australii, Belgii, 
Danii, Ekwadoru, Holandii, Indii, Iraku, :ranu, Ro
dezji, Szwecji, Szwajcarii, Wenezueli, Płd. Afryki 
i Kuwejtu. Stanowią one napęd samolotów English 
Electric „Canberra" i „Lightning", Hawker „Hunter'', 
Supermarine „Scimitar", Vickers „Valiant", De Ha
villand „Comet" 2, ,,Comet" 4 i „Sea Vixen", Com
monwealth „Sabre", Saab „Draken" i „Lansen" oraz 
budowanych dla Australii samolotów Marcel Dassault 
„Mirage" III. Wyposażony w cywilną wersję silników 
,,Avon" samolot „Comet" 4 był pierwszym odrzuto
wym samolotem pasażerskim odbywającym rejsy przez 
Atlantyk. Silniki „Avon" zostały również zastosowane 
do napędu samolotów Sud Aviation „Caravelle", które 
były pierwszymi pasażerskimi samolotami odrzutowy
mi eksploatowanymi na krótkich trasach, co umożli
wiło firmie Rolls-Royce uzyskać bogate doświadczenie 
w nietypowych zagadnieniach związanych z odrzuto
wym napędem samolotów eksploatowanych w tego 
rodzaju warunkach. W czasie rozwoju silników 
,,Avon" ich ciąg wzrósł dwukrotnie, osiągając w ostat
nich wersjach wojskowych 6000 kG, a z dopalaniem 
7270 kG. Przed niestateczną pracą sprężarkę silnika 
zabezpieczają przestawialne łopatki wlotowe i zawory 
upustowe. Najnowsza cywilna wersja silnika -
,,Avon" RA.29/6 - ma 17-stopniową sprężarkę o sprę
żu 10 : 1 i trzystopniową turbinę z chłodzonymi łopat
kami wirnika pierwszego stopnia (chłodzone łopatki 
turbinowe mają również nowsze wersje wojskowe). 
Silniki „Avon" przepracowały na samolotach wojsko
wych ponad 5 milionów godzin, a na samolotach cy
wilnych ponad 6 milionów godzin. Okres międzyna
prawczy wersji cywilnych osiąga 4000 godzin. 

Wyjątkowe miejsce wśród wszystkich turbinowych 
silników śmigłowych zajmuje silnik „Tyne". Jest to 
jedyny silnik śmigłowy z dwuzespołową spreżarką, 
która pozwoliła na osiągnięcie sprężu 13,6 : 1 i która 
wykazuje dużą sprawność w szerokim zakresie wa
runków pracy. Silnik charakteryzuje się poza tym 
wysoką temperaturą przed turbiną, którą można było 
zastosować dzięki chłodzonym łopatkom turbinowym. 
Zastosowanie sprężarki dwuzespołowej i wysoka tem
peratura przed turbiną powodują, że silnik „Tyne" 
jest najekonomiczniejszym turbinowym silnikiem śmi
głowym świata - jego jednostkowe zużycie paliwa 
w warunkach przelotowych wynosi O,l'i7 kG/eKMh, 
jest więc niższe od jednostkowego zużycia paliwa naj
lepszych lotniczych silników tłokowych, zbliżając się 
do jednostkowego zużycia paliwa silników wysoko
prężnych. Silnik jest produkowany w wersjach 
o mocy od 4850 eKM do 5936 eKM, przy czym prze
widuje się jej zwiększenie do 10 140 eKM. Eksploa
tacja silników „Tyne" rozpoczęła się na samolocie 
pasażerskim o średnim zasięgu Vickers „Vanguard" 
(rok 1960) i na samolocie towarowym Canadair CL-44. 

Na samolotach tych silniki „Tyne" przepracowały 
2,ó miliona godzin. Obecnie napędzają one również 
szereg typów samolotów wojskowych : morski samo
lot rozpoznawczy Breguet „Atlantic", samolot trans
portowy „Transall" C-160, wojskowe wersje samolo
tu CL-44 i samolot transportowy Short „Belfast". 
Firma Rolls-Royce zawarła porozumienie z firmami 
Hispano-Suiza (Francja), Fabrique Nationale (Belgia) 
i M.A.N. TurbomotoreilJ (Niemcy) w celu wspólnej 
budowy silników „Tyne" do samolotów „Atlantic" 
i „Transall". Okres międzynaprawczy silników do
chodzi do 4000 godzin. 

Przed kilku laty firma Rolls-Royce przejęła pro
dukcję silników śmigłowcowych Napier „Gazelle" 
z oddzielną turbiną napędową. Jest to pierwszy an 
gielski silnik do napędu śmigłowców. Zastosowano go 
na śmigłowcach Westland „Wessex", należących do 
Royal Navy i Australian Navy, oraz Bristol „Belve
dere", stosowanych przez Royal Air Force. Na śmigłow
cach tych silniki „Gazelle" przepracowały do roku 
1965 ponad 100 OOO godzin. Silniki znajdują się w ciąg
łym rozwoju i mają być stosowane również do napędu 
poduszkowców. 

Firma Rolls-Royce stała się pionierem w dziedzinie 
silników dwuprzepływowych, wprowadzając silniki 
,,Conway" do napędu samolotów pasażerskich o du
żym zasięgu i strategicznych samolotów bombowych. 
Ten rodzaj napędu stał się wzorem dla innych pro
ducentów silników lotniczych. Dzięki swoim zaletom 
silniki dwuprzepływowe znajdują obecnie zastosowa
nie również do napędu pod- i naddźwiękowych samo
lotów taktycznych i samolotów pasażerskich o małym 
i średnim zasięgu. Istnieją podstawy do przypuszczeń, 
że silniki dwuprzepływowe z dopalaczem będą wyka
zywac zadowalające osiągi przy prędkościach docho
dzących do Ma = 4,5. Mniejsze jednostkowe zużycie 
paliwa tych silników zapewnia większy zasięg samo
lotu lecącego z przydźwiękową prędkością na małej 
wysokości, a możliwość znacznego zwiększenia ciągu 
za pomocą dopalania i dodatkowego spalania w ze
wnętrznym strumieniu pozwala na osiąganie dużych 
prędkości naddźwiękowych na większych wysoko
ściach lotu. 

Silniki „Conway" 11 o ciągu 8200 kG stanowią 
napęd strategicznego bombowca Handley Page „Vic
tor" B.Mk.2, który ostatnio został przystosowany do 
atakowania z małych wysokości. Silniki „Conway" 12 
napędzają samoloty pasażerskie Boeing 707-420 i Dou
glas DC-8/40 należące do dziewięciu towarzystw lot
niczych ; na samolotach tych przepracowały one do 
roku 1965 3 750 OOO godzin. Nowsze wersje silników 
„Conway" - ,,Conway" 42 i 43 o ciągu odpowiednio 
9200 kG i 10 OOO kG - zostały zabudowane na samo
lotach Vickers VC.10 i Super VC.10 stanowiących 
drugą generację pasażerskich samolotów odrzuto
wych. Silniki „Conway" 42 napędzają poza tym woj
skową odmianę samolotu VC.10. Silniki „Conway" 12 
osiągają obecnie rekordowy okres międzynaprawczy 
wynoszący 7000 godzin z częściowym przeglądem mię
dzynaprawczym i 4500 godzin bez przeglądu. 

Najnowszym z produkowanych seryjnie silników 
dwuprzepływowych jest silnik „Spey", który od po
czątku był projektowany jako napęd samolotów pa
sażerskich o małym i średnim zasięgu. Znalazło to 
odzwierciedlenie w zastosowaniu umiarkowanych 
obciążeń stopni sprężarki (stosunkowo nieduże pręd
kości obwodowe końców łopatek), dużych luzów osio-
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wych między łopatkami, chłodzonych łopatek turbiny 
wysokiego ciśnienia i podatnych łożysk turbiny. Zwró
cono baczną uwagę na zapewnienie łatwego dostępu 
do wszystkich części silnika (zastosowano między 
innymi dzieloną poziomo osłonę komory spalania) 
i umożliwiono oddzielny demontaż poszczególnych ze
społów osprzętu ; w układzie olejowym zainstalowano 
korki magnetyczne, dzic;ki czemu nie jest konieczna 
wymiana oleju między naprawami. Wszystko to za
pewnia większą trwałość i niezawodność silnika, który 
w zastosowaniu do napędu samolotów pasażerskich 
latających na krótkich i średnich trasach pracuje 
w cięższych warunkach niż silniki napędzające samo
loty o dużym zasięgu (czE;stsze starty, większa ilość go
dzin pracy przy wysokich tempera turach przed tur
biną). Poza tym prostsza i łatwiejsza obsługa przy
czynia się do skrócenia czasu przygotowania samolotu 
do startu, co w przypadku samolotów przeznaczonych 
na krótkie i średnie trasy jest rzeczą bardzo istotną. 
Warto zaznaczyć, że projektowanie silnika „Spey" 
rozpoczęto w lipcu 1959 roku, w grudniu 1960 roku 
przeprowadzono pierwszą próbę stoiskową, a w paź
dzierniku 1961 roku - pierwszą próbę w locie ; 
w kwietniu 1964 roku silnik został wprowadzony 
do eksploatacji. Ciąg różnych odmian silnika „Spey" 
wynosi od 4468 kG do 5200 kG, a spręż dwuzespolo
wej sprężarki dochodzi do 20 : 1 (największy spręż 
osiągnięty w produkowanych obecnie silnikach). Sil
niki „Spey" napędzają so.moloty pasażerskie Hawker 
Siddeley „Trident" i BAC „One-Eleven" oraz samolot 
służbowy Grumman „Gulfstream" II. Silnik pochod
ny - ,,Spey Junior" o ciągu 4000 kG - został wy
brany do napędu samolotu Fokker F.28 „Fellowship·'. 
Wersję wojskową silnika „Spey" zastosowano do sa
molotu szturmowego marynarki Hawker Siddeley 
„Buccaneer" S.2 ; silnik został przy tym odpowiednio 
zmodyfikowany w celu umożliwienia zasilania sprężo
nym powietrzem ze sprężarki niskiego ciśnienia sy
stemu sterow<l!1-ia warstwą przyścienną samolotu. 
Silniki „Spey" mają również napędzać samoloty roz
poznawcze marynarki Hawker Siddeley 801 (wersja 
samolotu „Comet"), a ich odmiana z dopalaczem -
zakupione przez Anglię samoloty myśliwskie Me Don -
nell F.4 „Phantom" o prędkości przekraczającej 
Ma = 2 ;  dopalacz zwiększa ciąg silnika o 700/o. 

Ostatnio firma Rolls-Royce wspólnie z francuską 
wytwórnią Turbomeca rozwija rodzinę silników dwu
przepływowych RB. 172/T.260 do napędu samolotów 
wojskowych (silnik RB. l 72/T260 z dopalaczem będzie 
zastosowany na naddźwiękowym samolocie trenin
gowo-szturmowym. Breguet Br.121 „Jaguar") i ma
łych samolotów pasażerskich. W opracowaniu jest 

. poza tym dwuprzepływowy trzywałowy silnik RB.178 
o ciągu około 20 OOO kG i stósunku wydatków 6 : 1 
przeznaczony do napędu „autobusów powietrznych". 

Firma Rolls-Royce pierwsza zapoczątkowała prace 
nad odrzutowymi silnikami nośnymi do samolotów 
pionowego startu. Wstępne studia w tej dziedzinie 
przeprowadzono w 1941 roku. Przez z górą 13 lat 
opracowywano ultralekkie silniki nośne i badano 
zagadnienia bezpośrednio związane z samolotami pio
nowego startu. W roku 1952 przebadano na latającej 
platformie „Flying Bedstead", napędzanej dwoma 
pionowo zabudowanymi silnikami „Nene", możliwości 
zastosowania dysz sterujących do zapewnienia statecz
ności i sterowności samolotów V TOL. Serię silników 
nośnych zapoczątkował silnik „Soar", po którym 
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zbudowano silniki RB.108 ,  RB.145 i RB. 162. Ostatni 
z nich - o ciągu 2000 kG - wykazuje rekordowy 
stosunek ciągu do ciężaru wynoszący 16 : 1 (stosunek 
ten dla silnika RB.108 wynosi 8 : 1) i obecnie jest 
rozwijany wspólnie przez Anglię, Francję i Niemcy. 
Silniki nośne Rolls-Royce wybrano do napędu samo
lotów Short ,SC.1 ,  Marcel Dessault „Balzac" i „Mi
rage" III V, V JlOlC i VJ101D, Dornier Do.31, 
VAK 191B i Fiat G.222. Niektóre z tych samolotów 
(VJ101D i VAK 191B) są wyposażone poza · silnikami 
nośnymi w silniki dwuprzepływowe Rolls-Royce RB. 
153 i RB. 1 93 z odchylanym strumieniem wylotowym, 
pozwalającym na zwiększenie ogólnej siły nośnej 
w czasie pionowego startu. 

Wachlarz lotniczej produkcji firmy został znacznie 
wzbogacony przez zakupienie licencji firmy Conti
nental na silniki tłokowe „bokser" w zakresie mocy 
od 95 KM do 145 KM. W miarę potrzeb zakres ten 
będzie rozszerzany. 

Należy jeszcze wspomnieć, że firma Rolls-Royce 
ma spośród wszystkich firm europejskich największe 
doświadczenie w dziedzinie dopalania, datujące się 
jeszcze od roku 1948 (dopalacz „Derwenta"). Od tego 
czasu poświęcono około 20 OOO godzin na próby stois
kowe dopalaczy uż.ywając do tego celu dziewięciu 
różnych typów silników. Zbudowano sześć typów dysz 
wylotowych, z których nowsze mają pełnozakresową 
zmianę przekroju wylotowego. Do roku 1965 wypro
dukowano ponad 1100 dopalaczy, które łącznie prze
pracowały ponad 300 OOO godzin. Obecnie użytkowane 
dopalacze Rolls-Royce mają największe okresy mię
dzynaprawcze we wszystkich wojskowych zastosowa
niach. Zbudowany ostatnio dopalacz do silników dwu
przepływowych ma ciągłą zmiane; wartości przyrostu 
ciągu w zakresie od 70/o do 709/o w warunkach stoisko
wych. Przy prędkości Ma = 2,2 na większych wyso
kościach lotu maksymalny przyrost ciągu przekracza 
400°/o. Oczywiście, taki przyrost ciągu jest możliwy 
tylko w dopalaczach silników dwuprzepływowych. 

Zwiększanie niezawodności pracy silników ich 
okresów międzynaprawczych 

Jak widać z rysunku 1 ,  od roku 1957 rozpoczął się 
bardzo szybki wzrost ilości godzin przepracowanych 
przez turbinowe silniki Rolls-Royce na samolotach 
cywilnych. Obecnie 709/o ogólnej ilości godzin prze
pracowanych przez silniki Rolls-Royce przypada na 
silniki cywilne, jakkolwiek silniki wojskowe są eks
ploatowane o dziesięć lat dłużej (wynika to stąd, że 
stopień wykorzystania samolotów pasażerskich jest 
znacznie większy niż samolotów wojskowych). Do
świadczenia z eksploatacji silników wojskowych nie 
są przydatne przy budowie nowoczesnego, ekonomicz
nego silnika cywilnego, dostarczają tylko danych na 
temat pracy silników w skrajnych warunkach obcią
żenia i lotu. 

Pierwszym warunkiem ekonomii silnika jest wysoki 
stopień niezawodności pracy, zmniejszający ilość wy
padków i koszty napraw. Firma Rolls-Royce poświęca 
wiele wysiłków w celu zmniejszenia do minimum 
ilości wyłączeń silników w locie i nieprzewidzianych 
przerw w eksploatacji. Wyniki tych dążeń widać na 
rysunku 2, który przedstawia liczbę wyłączeń silni
ków w locie i liczbę przerw w eksploatacji na 1000 
godzin pracy w zależności od czasu, który upłyną! 
od chwili wprowadzenia do eksploatacji poszczegól-



1. Wzrost ilości przepracowanych godzin przez silniki Rolls
-Royce 

2. Wzrost niezawodności pracy silników Rolls-Royce 

nych typów silników Rolls-Royce. Np. silnik „Con
way" 12 wykazał w ciągu ubiegłych dwóch lat tylko 
jedno wyłączenie w locie na 50 OOO wylatanych godzin, 
o dpowiadających przelotowi na trasie 50 milionów km. 

Ekonomia silników . lotniczych zależy również od 
o kresu międzynaprawczego. Im większy o kres między
naprawczy (skrót angielski - TBO), tym mniejsze kosz
ty części zamiennych i napraw oraz większy stopień 
wykorzystania silników. Firma Rolls-Royce przoduje 
w dziedzinie zwiększania okresów międzynaprawczych. 
Początkowy okres międzynaprawczy silników „Dart" 
wynosił 400 godzin, obecnie linie lotnicze Continental 
Airlines przeprowadzają  naprawy główne tych silni
ków co 6000 godzin. Je dnak najszybszy wzrost TBO 
wykazują silniki „Conway" 1 2  i „Tyne" - rysunek 3. 
Niektórzy użytkownicy przeprowadzają na miejscu 
częściowe przeglądy silników „Conway" w połowie 
ich TBO, zwiększając w ten sposób okres międzyna
prawczy do 7000 godzin. 

Trzecim czynnikiem wpływającym na ekonomię sil
ników jest trwałość ich poszczególnych części. Zapro
j ektowanie części silnikowej o dużej trwałości wy
maga wielu lat doświadczeń, czerpanych z eksploa
tacji danego typu silnika. • Pod tym względem Rolls
-Royce korzysta z dwunastu lat rozwoju silników 
,,Dart" i 33 milionów przepracowanych przez nie go
dzin. Niektóre części tych silników przepracowały 
19 OOO godzin - rysunek 4 - i nadają się j eszcze 
do dalszej pracy. 
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3. Wzrost okresów międzynaprawczych silników Rolls-Royce 
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4. Trwałość poszczególnych części silnil,ów Rolls-Royce 

Wyniki firmy Rolls-Royce w dziedzinie zwiększania 
niezawodności pracy silników, ich TBO i trwałości 
poszczególnych częsc1 przypisać należy poza 
właściwą konstrukcją silników, stosowaniem odpo
wiednich materiałów i nowoczesnymi metodami 
wykonawczymi (np. wirniki silników wyważa się przy 
przelotowych, a; nawet maksymalnych prędkościach 
obrotowych) - systematycznym pracom prowadzonym 
w dziale rozwojowym, głównie w oparciu o dane 
eksploatacyjne. Dział rozwojowy przejmuje opiekę 
nad każdym typem silnika, który został oddany do 
eksploatacji. Przeprowadza on systematyczne próby 
trwałości (150-godzinne), przy czym stosuje się za
budowę odpowiadającą ściśle zabudowie na płatowcu, 
oraz próby specjalne (próby na oblodzenie, próby 
z ptakiem i kostkami lodu) ; ważnym czynnikiem jest 
poza _tym analiza kart weryfikacyjnych z warsztatów 
naprawczych. Dużą rolę odgrywa również dział obsłu
gi, który zatrudnia 250 inżynierów i mechaników 
przebywających w 35 krajach - zadaniem ich jest 
baczenie na właściwą eksploatację, obsługę i naprawy 
silników użytkowanych przez linie lotnicze i siły po
wietrzne. Działowi obsługi podlega 46 warsztatów 
naprawczych. 

Na uwagę zasługuje organizacja szkolenia firmy 
skoncentrowana w założonej w roku 1938 szkole 
silników lotniczych. Szkoła ta prowadzi kursy z dzie
dziny planowania, zaopatrzenia, obsługi i napraw. 
Specjalne kursy są organizowane dla personelu kie
rowniczego, pragnącego poznać szersze zagadnienia 
dotyczące nowych silników. Przeprowadza się również 
praktyczne szkolenie w warsztatach naprawczych. 
Łącznie przeszkolono 50 OOO osób z 78 krajów. 
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Obróbka stopów tytanu 

Przed omówieniem cech techno
logicznych i procesów obróbczych 
stopów tytanu należy podać krótką 
charakterystykę własności fizycz
nych i konstrukcyjnych samego ty
tanu. Tytan techniczny ma: ciężar 
właściwy 4,5 G/cm3, temperaturę 
topnienia 1724 °C, średni współczyn
nik rozszerzalności liniowej 9,0·10- 6 , 

przewodnictwo cieplne w tempera
turze 20·0c 0,036 kcal/cm sek °C, 
opór właściwy 0,61 Q mm2/m, moduł 
sprężystości E = 10 545 kG/mm2

. 

Własności mechaniczne techniczne
go tytanu w formie blach wyżarza
nych przedstawi�ją się następująco : 
Rm = 61  kG/mm2

, Re = 46 kG/mm2
, 

wydłużenie 220/o. 

Stopy tytanu zawierają proc2n
towo niewielkie ilości dodatków 
pierwiastków stopowych. Jako 
składniki stopowe używa się: alu
minium, chrom, mangan, żelazo, 
molibden, wanad, cynę i kilka in
nych. W przeciwieństwie do stopów 
żelaza stopy tytanu zawierają naj 
częściej od  1-3 pierwiastków o su
marycznej zawartości do 100/o. Jed
nakże już te niewielkie ilości dodat
ków stopowych wyrażnie podnoszą 
własności mechaniczne, tak że w 
stanie przesyconym i starzonym 
można osiągnąć nawet Rm = 133 kG/ 
/mm2

, a Re = 119,5 kG/mm�. 
Uwzględniając stosunkowo niski 
ciężar właściwy tych stopów trzeba 
stwierdzić, że dysponują one bardzo 
korzystną wytrzymałością właści-

*) Jako wytrzymałość właściwą o kreśla 
się stosunek wytrzymałości doraźnej 
Rm • [kG/mm'] do c1ęzaru właściwego 
[ G/cm'J i wyraża w [cm] . 
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Wybitnie atrakcyjne własności stopów tytanu spowodowały na prze
strzeni ostatnich lat gwałtowny wzrost ich zastosowań, szczególnie 
w lotnictwie, budowie rakiet, pojazdów kosmicznych itp. Pomimo krót
kiego, bo zaledwie dziesięcioletniego okresu przemysłowych zastosowań 
słały się one podstawowym materiałem konstrukcyjnym, zwłaszcza 
w lotnictwie naddźwiękowym. Według powszechnej opinii płatowiec 
naddźwiękowy zbudowany jest w 70-90°/u ze stopów tytann. Warto 
zatem poznać własności i charakterystyki technologiczne tej grupy 
materiałów, ażeby móc w pełni wykorzystać ich walory konstrukcyjne, 
a jednocześnie wytwarzać z nich elementy mas.zyn i urządzeń w opty
malnych warunkach i procesach najbardziej ekonomicznych. Celem 
artykułu jest bLiższe określenie charakterystyk technologicznych stopów 
tytanu i ich specyfiki oraz ogólne zapoznanie z procesami technologicz
nymi i parametrami obróbczymi. 

wą *) - znacznie lepszą od wyso
kowytrzymałych stali. 

Dla stopów tytanu dochodzi ona 
do 3,6.106 cm i to j est jedna ze 
szczególnie atrakcyjnych cech tego 
materiału. Jeśli do tego dodać bar
dzo wysoką odporność na korozję, 
odporność na temperaturę nawet do 
500 °C (spadek własności mechanicz
nych w temperaturze rzędu 500 °C 
wynosi około 30-50°/o w stosunku 
do tych własności w temperaturze 
pokoj owej) i wysoką szlywność tych 
stopów, to łatwo zrozumieć znacze
nie tych materiałów dla lotnictwa, 
zwłaszcza naddźwiękowego. Jak już 
wspomniano, płatowce naddźwięko
we zbudowane są w 70-900/o ze sto
pów tytanu. Trzeba j eszcze wyjaś
nić, że z ilości tej 60°/i; stanowią 
blachy i płyty, 25-300/o profile wy
ciskane i 10-150/o to odkuwki. Już 
z tych danych wyraźnie widać, • że 
opanowanie procesów technologicz
nych przeróbki stopów tytanu sta
nowi podstawowy problem nowo
czesnego przemysłu lotniczego. 

Badania procesów technologicz
nych, zwłaszcza w firmach lotni
czych, obejmowały trzy główne 
grupy: a) przeróbkę plastyczną, 
b) obróbkę mechaniczną i c) sposo
by łączenia. Generalnym założeniem 
do tych badań technologicznych 
było wykorzystanie istniejącego wy
posażenia produkcyjnego i pomiaro
wego oraz normalnych źródeł na
bywania materiału wyjściowego, ja
ko warunków niezbędnych do pro
wadzenia doświadczet'i.. Warunki te  
przyjęto w celu wyeliminowania 
etapu przystosowania danych labo-

ratoryjnych do warunków produk
cyjnych. 

Kształtowanie 

Dużo uwagi poświęcono procesom 
kształtowania, stanowiącym podsta
wowe sposoby wytwarzania elemen
tów płatowcowych. 

Badania obejmowały trzy zasad
nicze sposoby kształtowania: 

1 - kształtowanie na zimno, 
2 - kształtowanie w temperatu

rach podwyższonych, 
3 - kształtowanie na gorąco. 

Szczególną uwagę zwracano na 
następujące czynniki : wydajność 
procesu, koszt ogólny, trwałość na
rzędzi i środków, oczywiście zawsze 
przy założeniu poprawności tech
nicznej wyników badanych proce
sów. 

Istnie je  wiele przeciwwskazań 
stosowania kształtowania na zimno, 
a podstawowe z nich to duża sztyw
ność materiału, podatność na zgnio
ty i utwardzenia oraz związane z 
tym pęknięcia, nieregularny odskok 
sprężysty przy formowaniu z 
blach itp. Dlatego też procesy tej 
grupy stosowane są tylko w okreś
lonych i ściśle przebadanych przy
padkach. 

Obiecująco przedstawiają się pro
cesy kształtowania w temperaturach 
podwyższonych od  400° do 600 °C, 
g dyż dają kilka wyraźnych korzyści : 
mniejsze koszty nagrzewania, mniej 
kosztowne wyposażenie oraz znacz
ne  uproszczenie w operowaniu obra
bianym przedmiotem. Dotychczas 



1. Zalc:dun, k tyumowego pól!abrykatu do 
matryc v:ysuniętych z komory grzew
czej. Termopary doklactn,e określają 
temperaturę mat rycy i przedmiotu 

nie ustalono jednak optymalnych 
źródeł nagrzewania oraz stopnia 
przekucia w tym procesie. Dobre 
wyniki osiągniiJo stosując do pod
grzewania przenośny zespół lamp 
kwarcowych. W ciągu krótkiego 
czasu nagrzewały one kęs materiału, 
umieszczony w matrycy, do 750-
-800 °C. Jednakże, jak wykazały 
dalsze badania, ten sposób formo
wania nadaje się przede wszystkim 
do wstępnego kształtowania. Osta
teczne nadawanie kształtów powin
no odbywać się w procesie formo
wania na gorąco. Przy badaniach 
tego procesu stosowano prasę She
ridan-Gray z podgrzewaniem elek
trycznym. Jest 0;1a wyposażona w 
suwaki wielokrotnego działania po
ru szające się zarówno w płaszczyź
nie poziomej jak i pionowej, co 
umożliwia przeprowadzenie najbar
dziej złożonych operacji kształtowa
nia. Równocześnie mierniki tempe
ra tur pozwalają ocenić i utrzymać 
prawidłovJe temperatury matryc i 
przedmiotu. Na rys. 1 pokazano 
załadunek przedmiotu do matryc po 
i ch wyj ściu z komory grzewczej. 

Obróbka mechaniczna 

Na procesy obróbki mechanicznej 
stopów tytanu olbrzymi wpływ wy
wieraj ą  ich własności fizyko-me
chaniczne, a zwłaszcza duża podat
ność na lokalne utwardzenia i zgnio
ty oraz silna tendencja do zgrzewa
nia się z innymi metalami, zwłasz
cza po usunięciu warstwy tlenków 
i w warunkach wysokiej tempera
tury, co ma m iejsce w procesie 
skrawania. 

Z· tych innych powodów we 
wszystkich procesach obróbki me
chanicznej należy mieć na wzgl�
dzie następujące czynniki : 

1. Obrabiarka musi być sztywna, 
z dobrze dopasowanymi łożyskami 

(pasowania możliwie bezluzowe), na
_pędy i elementy ruchowe wyważone, 
pracujące bezdrganiowo, a moc 
obrabiarki taka sama jak dla ob
róbki materiałów konwencjonalnych 
(stali). W obrabiarkach pożądane 
jest programowane sterowanie ob
ciążeniem narzędzia (rys. 2). 

2. Sposób zamocowania przedmio
tu i narzędzia, rodzaj podparcia 
oraz sama konstrukcja powinny być 
dostatecznie sztywne. 

3.  Krawędzie tnące ostrza powin
ny być wyjątkowo ostre - już nie
wielkie stępienie powoduje olbrzy
mi wzrost oporów skrawania, a w 
konsekwencji wykruszanie ostrzy 
oraz deformacje przedmiotu obra
b ianego. Poza tym przytarta łysinka 
na narzędziu sprzyja przywieraniu 
wiórów. 

2. Wiercenie cienkich blach tytanowych 
z zastosowaniem sterowania momen
tem oporowym wiertla rozwiąŻalo po
ważne trudności, jaldc wystqpowaly 
przy sterowaniu ręcznym 

4. Przywieranie (zgrzewanie się) 
wióra do ostrza - kończy się często, 
zwłaszcza przy pracy uderzeniowej 
(z przerwami), wykruszeniem ostrza. 
Szczególną podatnością na uszko
dzenia tego rodzaju charakteryzują 
się płytki z węglików spiekanych. 
Przywieranie wióra może służyć ja
ko sygnał ostrzegawczy o stępieniu 
narzędzia. 

5. Skutecznym czynnikiem prze• 
ciwdziałającym przypawaniu wiórów 
do narzędzia, a tym samym prze
dłużającym trwałość narzędzia jest 
chłodziwo. Należy go jednak używać 
bardzo ostrożnie, gdyż jego che
miczna aktywność powoduje niepo
żądane skutki. Jako zalecenie przy-
Jąc natychmiastowe oczyszczenie 
i osuszanie przedmiotu po zdjęciu 
z obrabiarki. 

6. Najbardziej przydatnym ma
teriałem na narzędzia do obróbki 

stopów tytanu okazały się stal szyb
kotnąca z dodatkiem 7-80/o kobaltu 
oraz węgliki spiekane. Węgliki uży
wane są na ostrza proste w formie 
płytek napawanych lub wstawia
nych, natomiast stal szybkotnąca 7 

dodatkiem 7-80/o Co na narzędzia 
profilowe. 

7 .  Z przebadanych chłodziw naj
bardziej przydatne okazały się : 

a) 5-procentowy roztwór wodny 
Ba(OH)2 zastosowany w formie roz
pylonej mgły, 

b) normalny roztwór wodny oleju 
obficie doprowadzony w strefę skra
wania. 

8. Zakres głębokości skrawania 
oczywiście zależy od rodzaju opera
cji_ Zalecany jest od 2,5 mm do 
6,5 mm. 

9 .  Prędkości i posuwy wymagają 
starannego dobrania i w normal
nych, niezmodyfikowanych obra
biarkach brak jest wystarczająco 
gr;stego szeregu obrotów i posu
wów, by móc w wąskim zakresie 
stosowanych param,.etrów dobrać 
optymalny. Dlatego korzystniej 
przedstawiają się obrabiarki z ciąg
łą zmianą obrotów. Trzeba jeszcze 
pamiętać, że jeśli pozwalają  na to 
wymagania gładkości powierzchni, 
należy stosować posuwy większe. 
gdyż przy mniejszych następuje 
szybsze tępienie ostrza (rys. 3). Za
kres prędkości skrawania dla ostrzy 
z węglików spiekanych dochodzi do 
90 m/min, lecz przy ograniczonej 
trwałości narzędzia. 

W tablicy podano zalecane w 
praktyce parametry skrawania przy 
obróbce dwóch stopów tytanowych :  

I - o lepszej skrawalności z głóvv
nymi dodatkami:  6°/oAl i 4-0/o V, 
tzw. Ti-6Al-4V, 

II - o gorszej skrawalności z głów
nymi dodatkami : 30/o Al, 13-0/o V 

nu/o Cr, tzw. Ti-3Al-1 3V-1 1Cr. 

� 

i 320:·��--�-�� 
&/cm3/ 
� 240t--+-+-+--��r-----t-----1 
i i 1501-----.ł----.-'-+--+-� 

!u l\j " 
� 
.<I.> 

i§' 
Szerokość s!orcio na powierzchni 

przyłożenia 

3. Wpływ posuwu na stępienie się kra
wędzi ostrza (szerokość łysinki) przy 
frezowaniu frezem walcowo-czolowym 
z ostrzami z węglików spielrnnych. 
Frez R-ostrzowy o średnicy 45 mm, 
300 obrot0w na minutę, 1 posuw -
254 mm/min, 2 posuw - 127 mm/min 
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Specyficzne własności 
wpływają na wszystkie 
obróbki mechanicznej. 

tytanu 
procesy 

Vv procesie frezowania czołowego 
szczególnie daje się we znaki przy-

wieranie w10row do powierzchni 
natarcia, które doprowadza często 
do wykruszania się ostrza przy 
powtórnym jego zagłębianiu się. 
Przywieranie wiórów (zgrzewanie 

się ich z ostrzem) może być wyraż
nie obniżone przez zastosowanie 
skrawania współbieżnego oraz chło
dziw aktywnych, jak np. wysoko
chlorowane oleje. Temu samemu 

I Ti-6Al-4V 

Rodzaj 
obróbki 

Toczenie 

Toczenie 

Materiał 
ostrza1) 

ws 

SS 

1------- - - -- --
Frezowanie 
czołowe 

Frezowanie 
czołowe 

Wiercenie 

Gwintowanie 

ws 

SS 

SS 

SS 

Zalecane parametry dla obróbki stopów tytanu: I. Ti-6Al-4V i II. Ti-3Al-13V-11Cr 

Geometria narzędzia') 

A =  O; y = 6° ; X1 = 84; 
x.2 = 6° ; ex = 6° ; r = 1 mm 

A = O; y = 5° ; Xl = 90° ; 
X2 = 5 ° ; CC = 5° ; r = 0,5 1111TI 

Badane 
narzędzie3) 

kwadrat 1 6  
z napawanym 

ostrzetn 

kwadrat 1 6  

yl = 0° ; Yr = - 1 0° ; 0 = 30° ; 0 1 02 mm 
Yw = -9° ; X = 5° ; /,2 = 6° ; z pojedyn-
(X = 1 2° czym ostrzem 

1 ,25 

1 ,25 

1 ,25 
(SO mm 

·szerokość) 

Posuw 

0,22 
mm/obr 

0,125 
mm/obr 

0,4 

1 ,5 

SO 68 min 45 

1 6  6 4  min 1 4  

--- --- _ __ __ , ___ _ 
wspólb. 

0 ,15 0,4 24 1 070 
mm/ząb 

24 

70 min 

70 min 

1580 
mm/ząb mm/ząb --- --- ---- -1-- - -----

Yl = 0° ; Yr = 0° ; 0 = 30° ; 
Yw = 01') ; p = 5 ° ; /,2 = 6° ; 
C<2 = 1 2° 

0 1 02 mm 
z pojedyn

czym ostrzem 

1 ,25 współb. 
(50 mm 0, 13 1 ,5 1 9  1 270 

mm/ząb 
1 9  1 1 20 

mm/ząb szerokość) mm/ząb --- --- --- -----1 ---- - -- --
'Il = 1 1 8° ; C( = 7° ; y = 29° 0 5 mm ; d!u- 1 ,25 mm 0,1 25 

gość nacięć (przelotowa) mm/obr 0,38 
spiralnych -

70 mm 

1 0,5 

------ ------ --- --- ---
3-piórowy gwintownik spiralny l /4"x 20 
70% profilu gotowego zw/1" z dłu

gim stożkiem 

1 2,5 mm 
(przelotowy) 

do 
znisz
czenia 4,5 

85 

otworów 

75 
otworów 

75 

4,5 

30 

otworów 

1 5  
otworów 

I Ti-3Al-1 3 V- 1 1 Cr I 
- -- .------- -----.,.--- ----,--------; ---,-----,--·---,-----,--- -c-------

Toczenie 

Toczenie 

Frezowanie 
czołowe 

Frezowanie 
czołowe 

Frezowanie 
freze1n wako
wo-czolowym 

Wiercenie 

Rozwiercanie 

Gwintowanie 

ws 

Super 
SS 

ws 

Super 
SS 

SS 

SS 

SS 

SS 

), = -5° ; Y = -5° ; XI = 75° ; 
Y.2 = 1 5° ; a = 5° ; r = 0,8 mm 

płytka 
1 2,7 X 1 2,7 X 3 

mm 

A =  0° ; y = 1 5° ; Xl = 45° ; kwadrat 1 6  
X2, = 10° ; CX. = 5° ; r = 0,8 mm 

Y1 = 1 0° ; Yr = 0° ; 0 = 45° ; 0 1 02 mm 
Yw = 7° ; p = 7° ; x2 = 10° ; z pojcdyn-
cx:2 = 10° czyn1 ostrze1n 

- -- -- - ---- -- --1 

2,5 

2,5 

2,5 
(50 mm 

szerokości) 

0,22 
mm/obr 

0,4 

0,22 1 ,5 
mm/obr 
wspólb. 

0,1 25 0,4 
mm/ząb 

Y! = 1 0° ; Yr = 0° ; 0 = 45° ; 0 1 02 mm 1 ,5 wspólb. 
Yw = 7° ; P = 7° ; Y.2 = 1 0° ; 
C<2 = 1 0° 

Kąt spirali 30°-prawy Yr = 1 0° ; 
0 = 45°/1  mm; oc2 = 1 5° 

'Il = 1 1 8° ; C( = 7° 

6-piórowy; 0 = 45° ; oc2 = 1 0° 

2-piórowy, spiralny, 70% profi
lu gotowego 

z pojedyn- (SO mm 0,25 1 ,0 
czym ostrzem szerokości) mm/ząb 
0 1 9 ;  4-ost

rzowy 

0 6,4 mm, 

3,2 
( 19  mm 

szerokość) 
1 2,7 

0,05 0,3 
mm/ząb 

0,025 0,38 
długość na- (przelotowo) mm/obr 
cięć spiral-
nych 64 mm 

0 7 mm 

5/16" X 
24 zw/1 " 

z krótkitn 
stożkic1n 

1 2,7  o ,  1 25 
(przelotowo) mm/obr 

naddatek 
0,5 mm (na 0) 

0,38 

- -- ---
1 2 ,5 

(przelotowo) 
do 

znisz
czenia I 

1) WS - w�gliki spiekane; SS - stal szybkotnąca; 

3 8  

7,5 

36 

1 2  

1 2  

6 

3 5  
min 

1 5  
min 

3 1 80 
mm/ząb 

1 140 
mm/ząb 

3800 
mm 

70 
otworów 

30 

7,5 

23,5 

8,0 

1 2  

6 

20 
1nin 

1 5  
min 

1 800 
mm/ząb 

1400 
mm/ząb 

3600 
mm 

75 
otworów 

--- - ---- ---- --- - -- 1  
9 

2,7 

180 
otworów 

ponad 
1 00 

otworów 

9 

2,7 

170 
otworów 

ponad 
100 

otworów 

2) oc � kąt przyłożenia ; oc2 - kąt ścinu na powie�2chni przyłożenia; y - kąt natarcia YJ - kąt natarcia w płaszczyźnie poosiowcj ; Yr _ kąt natarcia w plasz
czyzme prom1emoweJ ; 0 - kąt zalam

_
arna między czołem i cylindrem frcza ; Y.2 _ tylny kąt przystawienia; x1 _ przedni kąt przystawienia; 1, _ kąt po

chylcrna krawędzi tnąccJ, r - prom1en wierzchołka, p - kąt odchylenia tworzącej freza od cylindra, Yw = wypadkowy kąt natarcia ;  'Il _ kąt wierzchoł
kowy; 

B) Chl�dz
_iwa �losowane:  przy oLr�bce 

.��
i-6Al-4V- roztwór wodny oleju w stosunku 1 :20 dla toczenia i frezowania, natomiast wysokosiarkowane oleje dla wier

cema 1 gwmtowanrn; przy obr�bce I 1-3Al-
_
1 3V-1 I Cr - roztwór wodny oleju w stosunku I :20 dla frezowania frezem walcowo-czołowym, natomiast olei• 

wysokochlorowane dla toczcm,1, .frezowania czołowego, wiercenia i gwintowania. 
1) Twardość: Ti-6Al-4V - HB = 3 1 2  kG/mm2; Ti-3Al-13V-1 1 Cr - HB = 285 kG/mm• 
5) Twardość: Ti-6Al-4V - HB = 365 kG/mm2; Ti-3Al-1 3V-l !Cr - HU = 400 kG/mm• 
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4. Wpływ chłodziwa na trwałość narzę
dzia p rzy nacinaniu kanałków frezem 
palcowym. Materia! skrawany Ti-3Al
-13V-11 C r. N arzędzie ze stali szyb! rn
tnącej o średnicy 19 mm, 4 zęby spi
ralne o kącie spirali 30°, rr = + 10°, 
e = 45°/1,5 mm, a = 10°. Posuw 0,05 
mm/ząb, głębokość skrawania 3,2 mm, 
szerokość 19 mm. Trwałość okrc,ślana 
dla wielkości starcia 0,3 mm : 
1 - materiał obrabiany cieplnie i sta
rzony - HB = 400 kG/mm', = 10 m;min, 
2 - materiał wyżarzony - HB = 285 
kG/mm', v = 12 m/min, 
a - oleje wysokosiarlrnwane, b - roz
twór azotynu amonowego w stosunl,u 
1 : 20, c - emulsja olejowa (1 : 20), d -
ciężka emulsja olejowa (1 : 20), e -
ciężka emulsja (1 : 10) 

celowi służy obniżenie posuwów na 
ząb do wartości 0, 1 2  do 0,15 mm/ 
/ząb. Prędkości skrawania dla wę
glików spiekanych stosuj e się o d  
2 4  do 29 m /m in, a dla stali szybko
tnących 9-12 m /min. Kąty przyło
żenia dla obu typów narzędzi 10 do 
12°. 

5. Wpływ prędkości skrawania na trwa
łość narzędzia przy gwintowaniu otwo
rów przelotowych o długości 12,7 mm. 
Trwałość narzędzia do zniszczenia. Ma
teriał narzędzia : stal szybkotnąca. Dla 
materiału Ti-6Al-4V wykonywano gwint 
1/,.'' x 20 zw/1" trzypiórowym gwintow
nikiem spiralnym daj ącym 700/o głębo
kości gwintu. Dla materiału Ti-3Al
-13V-11Cr-gwint 5/16" X 24 ZW/1" dwu
piórowym gwintownikiem spiralnym 
dającym 750/o głębokości zarysu : 
1 - materiał Ti-6Al-4V, wyżarzony 
(HB = 312 kG/mm'), chłodzenie olej em 
siarkowanym, 2 - materia! Ti-3Al-13V
-11Cr, starzony (HB = 400 l{G/mm'), chło
dzenie olejem chlorowanym, 3 - ma
teriał jak w p. 2. Chłodzenie olejem 
siarkowanym 

Frezy palcowe wykonuj e  się ze 
stali szybkotnących. Na wyniki ob
r óbki tymi frezami duży wpływ ma 
dobór chłodziwa (rys. 4). Równie 
istotnym czynnikiem jest dobór po
suwu na ząb, szczególnie w -zakresie 
posuwów drobnych. Zwiększenie 
posuwu z 0,05 do 0,10 mm obniża 
trwałość narzędzia o 600/o do 80°/o. 
Dla osiągnięcia możliwie równo,
miernęgo posuwu 0,05 mm/ząb nale
ży utrzymać bicie freza w bardzo 
wąskich granicach. W celu zmniej
szenia obciążenia na ząb stosuje się 
również zwiększoną liczbę zębów. 

Przy wierceniu stopów tytanu I 
(tab. 1) za pomocą narzędzia ze 
stali szybkotnącej stosuje się posu
wy 0,125 mm/obr. oraz prędkości 
skrawania 10,5 m/min ( dla, wyża
rzonych) oraz 7,5 m/min (dla sta
rzonych - twardość HB - 400 kG/ 
/mm2). Natomiast dla utrzymania 
racjonalnej trwałości narzędzia przy 
wierceniu starzonych stopów tyta
nowych grupy II należy stosować 
posuwy 0,025 mm/obr lub mniejsze. 
W czasie wiercenia należy zwracać 
dużą uwagę na ostrość narzędzia 
oraz sztywne jego zamocowanie. 

Gwintowanie stopów tytanowych 
może odbywać się przy bardzo ogra
niczonym zakresie prędkości, który 
wywiera duży wpływ na trwałość 
narzędzia nawet przy niewielkich 
zmianach prędkości skrawania (ry
sunek 5). Dla materiałów o wyższej 
twardości stosuje się zwiększone 
kanałki dla pomieszczenia wiórów. 
co zwykle sprowadza się do wyko
nania gwintowników dwupiórowych 
o zmodyfikowanym kształcie kanał
ków. 

Przy rozwiercaniu stosuje się po
suwy większe niż przy wierceniu -
rzędu 0,12 mm/obr. Optymalne 
prędkości skrawania wynoszą 9-
-12 m/min, a maksymalne nie 
przekraczają 21 m/min. Szlifowanie 
płaskie obu rodzajów stopów tyta
nowych może być dokonane najbar
dziej efektywnie tarczami z węgli
ków krzemu (SiC). Charakterystycz
nym parametrem wydajności proce
su jest stosunek objętości zeszlifo,. 
wanego metalu do objętości zużycia 
ściernicy (G) na rys. 6. Do szlifo
wania stopu II w stanie wyżarzo
nym stosowano ściernice o twar
dości J i ziarnistości 60, a jako 
chłodziwo olej wysokochlorowany. 
Do szlifowania stopu I zalecane są 
ściernice 60 K z węglika krzemu, 
a jako chłodziwo - emulsja olejo 
wa w stosunku l : 20. Prędkości 
skrawania 15 do 20 misek; posuw 
wzdłużny stołu 12 m/mm, przesuw 

25 Vm/sek) 

6. Charakterystyka szlifowania na płaslrn 
stopów tytanu. (Ti-3Al-13V-11Cr w sta
nie starzonym). Sciernica 60 J,  dosuw 
0,025 mm/przejście, przesuw poprzecz
ny 1 ,25 mm/przejście, przesuw wzdłuż
ny stołu, 12 m/min. Chłodzenie : 
1 - olejem chlorowanym; 2 - 5-pro
centov:ym roztworem KN02 ; 3 - ole
jem siarkowanym 

poprzeczny 1 ,25 mm/przejście, a do
suw wgłębny 0,025 mm/przejście. 
Dla stopu II zalecane parametry są 
bardzo podobne. Jedyne różnice do
tyczą stosowanych chłodziw. Zale
c.:ane są oleje wysokochlorowane 
lub 5-procentowy roztwór KN02• 

Z nowszych osiągnięć w dziedzi
nie obróbki tytanu należy odnoto
wać obiecujące próby skrawania 
w niskich temperaturach. Wymaga 
to jednak szeregu badań, m.in. dla 
opanowania warunków bezpieczeń
stwa pracy. Dobre wyniki przy wy
konywaniu skomplikowanych kształ
tów daje frezowanie chemiczne (ry
sunek 7) . _ Jest ono bardziej ekono
miczne od obróbki mechanicznej . 
W zabiegach tych stosuje się nor
malny proces trawienia. 

Obróbka elektroiskrowa nie daje 
poprawnych wyników i dlatego sto
suje się ją tylko w przypadkach 
specyficznych, gdzie opłacalność te
go procesu jest wyższa niż innych 
metod obróbki. Wyniki tej obróbki 
na ogół nie odpowiadają wymaga
niom lotniczym. Główne wady to: 

7. Złożone kształty elementów tytano
wych mogą być ekonomicznie wytwa
rzane drogą frezowania chemicznego 
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8. Typowe elementy ze stopów �ytanu 
wykonane obróbką elektroiskrową oraz 
elektrody używane w procesie 

chropowata powierzchnia oraz wy
raźna strefa wpływów termicznych 
w warstwie podpowierzchniowej .  
Poza tym spalana elektroda powo
duje zanieczyszczenie składu po
wierzchni. Przykłady części wyko
nanych tą metodą oraz elektrody 
stosowane do ich wyrobu pokazano 
na rys. 8. 

Wstępne badania prowadzone w 
celu zastosowania obróbki elektro
chemicznej wykazują duźą jej przy
datność. Uzyskuje się w niej wyso
ką gładkość powierzchni bez wtr�
ceń, zanieczyszczeń i strefy prze
grzania. Obróbka elektrochemiczna 
ma wszystkie zalety obróbki elek
troiskrowej ,  a przewyższa ją  zale-
tami wymienionymi powyżej oraz 
wielokrotnie większą wydajnością. 

Łączenie stopów tytanu 

W dziedzinie zgrzewania stopów 
tytanu dokonano znacznego postępu. 
Zwłaszcza w zgrzewaniu punkto
wym, dzięki opracowaniu właści
wych cyklów pr:=idowych zmniejszo
no do minimum strefę przejściową 
i niebezpieczeństwo korozj i napię
ciowej. Można stosować zgrzewarki 
jedno- trójfazowe. Oczyszczanie 

powierzchni pod zgrzewanie doko
nywane jest za pomocą roztworu 
kwasów azotowego i fluorowodoro
wego, a czas przechowywania tak 
przygotowanych części do momentu 
zgrzewania ograniczono do dwu-: 
dziestu czterech godzin. 

Spawanie stopów tytanu nie 
przedstawia specjalnych trudności. 
Dobre wyniki daje normalne spa
wanie łukowe elektrodą woI'framo
wą w osłonie gazów obojętnych 
(metoda Tig). Należy jednak zwrócić 
uwagę na dwa czynniki : 

1) argon używany do osłony stre
fy spawania musi być bardziej su
chy niż przy spawaniu innych me
tali, 

2) należy używać bardzo czystych 
elektrod (drutu), ażeby nie powo
dować zanieczyszczenia spoin. Cień
sze blachy tytanowe mogą być spa
wane doczołowa bez użycia drutu 
spawalniczego, lecz musi być zagwa
rantowane dobre dopasowanie kra
wędzi. 

W obecnym stanie wiedzy nie 
widać wyraźnych potrzeb ::mi ko
rzvści zastosowania spawania stru
mieniem elektronów, z wyj ątkiem 
elementów konstrukcyjnych o du
żych przekroj ach poprzecznych. Je
dyna wyraźna rozmca to lekki 
wzrost ciągliwości spoiny. W więk
szości przypadków wystarcza zasto
sowanie spawania w osłonie gazów 
obojętnych. 

Ultradźwiękowe lutowanie twarde 
stopów tytanu wykazało znaczną 
wyższość nad procesem tradycyj 
nym. Główna zaleta, to niższa tem
peratura (730 do 790 °C) w stosunku 
do lutowania konwencjonalnego wy
magającego temperatur 900 °C do 
950 °C, z czym łączą się znacznie 
mniejsze skrzywienia i deformacje. 

Ponadto niższe temperatury utrzy
mują tytan w stanie podwójnego 
wyżarzenia. . Łączenie dyfuzyJne jest szczegól-
nie przydatne przy wykonywaniu 
tytanowych konstrukcji przekładko
wych. W procesie tym dobrze dopa
sowane elementy, poddane ciśnieniu 
od kilku dziesiętnych kG/cm2 do kil 
kuset kG/cm2 zależnie od typu czę
ści, podgrzewa się do temperatury 
od 800 °C do 1000 °C. W tych wa
runkach następuje dyfuzja na po
wierzchniach styku i powstaje czy
ste metalurgiczne złącze, wytrzyma
łość którego odpowiada z grubsza 
wytrzymałości materiału . łączonego. 

Obecnie wprowadzane Jest wyso
kotemperaturowe klejenie tytanu z 
tytanem i tytanu z włóknem szkla
nym. Połączenia te mogą pracować 
w temperaturze 232 do 250 °C. W tym 
celu stosuje się trzy rodzaje ogólnie 
dostępnych żywic. Sam proces kle
jenia odbywa się w piecu w tempe
raturze i pod ciśnieniem zalecanym 
dla aktualnie stosowanego gatunku 
żywicy. W dziedzinie klejenia sto
pów tytanu prowadzi Śię ciągle ba
dania, lecz dotychczasowe wyniki 
pozwalają JUZ pozytywnie ocemc 
przydatność tej metody łączenia. 
Wysiłki firm produkujących tytan 
oraz ośrodków badawczych zmie
rzają  do obniżenia kosztów wytwa
rzania i przeróbki materiałów tyta
nowvch. Wydaje się, że już w nie
dalekiej przyszłości tytan będzie sto
sowany nie tylko w lotnictwie nad
dźwiękowym, ale również na samo
loty poruszające się z prędkościami 
poddźwiękowymi. 
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Pod koniec bieżącego roku ukaże się XV edycja 

T E R M I N A R Z A  T E C H N I K A  

na rok 1967 

1G 

w 27 mutacjach branżowych 
w tym szczególnie interesujące dla naszych Czytelników będ� wkładki :  

Mechanika - Konstrukcje KomunikacJa 
Mechanika - TechnoLogia ELektronika 

Warto zaznaczyć, że „Terminarz Technika" na 1967 r. został wzbogacony o dwie 
nowe mutacje :  ,,Automatykę Przemysłową" i ,,�lektroni_kę", ':1 tr�ść dotychczasowych 
wkładek w przeważaj ącym stopniu zawiera mteresuJące 1 uzyteczne nowe ma-
teriały dotychczas nie publikowane w „Terminarzu". . . Cena „Termii1arza" w okładce igelitowej wraz z jedną wkładką branzową 1 no
tatnikiem adresowym wynosi: 

w przedpłacie - 20 zł, w sprze_daży . - 25_ zł. . . . Przedpłatę od członków stowarzysze� na�kowo-tech�1cznfch, mdyw1dualme \,zb10-
rowo (przez koła zakładowe) przyJmuJą wyłącznie brnra terenowe NO - do 
5 listopada br. 

Sprzedaż po cenie normalnej (25 zł) odbywać się będzie:  
a)  w księgarniach „Domu Książki", 
b) w niektórych kioskach „Ruchu", 
c) w biuiach terenowych NOT. 
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Zarząd Lotniskowy Wojsk Lotniczych 

Postęp tech n iczny w urządzen iach  i nsta lacji  pal iwowych na lotn iskach 

Z•agadnienie instalacji paliwowych 
na lotniskach sprowadza się do bu
dowy zbiorników magazynujących 
paliwo oraz urządzeń dystrybucyj
nych służących do przyjmowania pa
liwa i następnie zaopatrywania w 
nie samolotów. 

Przechowywanie czyli m a g  a z y
n o w a n i e  paliwa odbywa się w 
wyposażonych w specjalny osprzęt 
zbiornikach, które zwykle są obu
dowane dla ochrony paliwa przed 
wpływami termicznymi nasłonecz
nienia, co j est szczególnie ważne ze 
względu na lotność paliwa i możli
wość strat odparowania. Obudowa 
zbiorników sprzyja również utrzy
maniu stałej temperatury paliwa 
podczas przechowywania, co chroni 
paliwo od tzw. zasmolenia, czyli wy
trącania żywic z paliwa. Zasmole
nie paliwa powyżej normy może je 

uczymc bezużytecznym. Z tych 
względów zarówno wybór typu 
zbiornika jak i jego obudowy musi 
być odpowiednio przemyślany. 

Drugim problemem technicznym 
urządzeń instalacji paliwowych jest 
d y s t r y b u c j a, czyli przyjmowa
nie paliwa z transportów kolejo
wych do zbiorników magazynujących 
i dostarczanie go o wymaganej czy
stości i przydatności eksploatacyj
nej do zbiorników samolotów. Nad 
kontrolą jakościową paffwa czuwa 
specjalna służba laboratoryjna. 

Przy dystrybucji paliwa zasadni
czą rolę odgrywa pompownia pali
wowa wraz z siecią rurociągów oraz 
transport paliwa : albo tradycyjną 
metodą cysternami samochodowymi 
wyposażonymi w urządzenia dystry
bucyjne, które dowożą paliwo bez
pośrednio do samolotów, albo ruro-
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1. Rozpuszczalność wody w paliwach lotniczych 

ciągiem dalekosiężnym doprowadza
jącym paliwo na płaszczyznę po
boru. 

Przedstawiwszy w największym 
możliwym skrócie zadania, którym 
mają sprostać urządzenia do maga
zynowania i dystrybucji paliwa na 
lotniskach, postaramy się teraz po
dać niektóre informacje o postępie 
technicznym. stosowanym w urzą
dzeniach instalacji paliwowych. 

Mll,gazynowanie paliwa 

Utrzymanie w należytej czystości 
paliwa, przeznaczonego dla samolo
tów odrzutowych, stwarza bardzo 
wiele trudności, wymaga nie tylko 
dużej czujności obsługi, ale przede 
wszystkim takiego dostosowania 
zbiorników i urządzeń filtracyjnych, 
aby podczas eksploatacji urządzeń 
zagwarantować przepisową czystość 
paliwa. Należy tu zaznaczyć, że wy
magania pod tym względem są bar
dzo wysokie : dopuszczalne mecha
niczne zanieczyszczenia w paliwie 
nie mogą przekraczać 5 mikronów, 
czyli 0,005 mm; odnosi się to rów
nież do zawartości rozpuszczonej w 
paliwie wody (rys. 1), która na du
żych wysokościach lotu i w mroźnej 
atmosferze wytrąca1 się w postaci 
drobnych kryształków lodu i może 
spowodować zatkanie się wtryski
waczy silnika. 

Paliwo z cystern kolejowych (któ
re u nas są szczególnie zaniedbane 
pod względem czystości) poddane 
zostaje wstępnemu przefiltrowaniu 
w punktach przyjmowania i trafia 

. do zbiorników magazynujących, 
gdzie odbywa się sedymentacja. Tu, 
jak praktycznie stwierdzono, nafta 
przez osiadanie zanieczyszczeń mo
że pozbawić się pięciomikronowych 
zawiesin stałych i wody, ale w cią
gu bardzo długiego czasu. Biuletyn 
1501 API (Amerykański Instytut Na
ftowy) na podstawie przeprowadzo
nych doświadczeń podaje, że dzie
sięciomikronowe zawiesiny opadają 
w nafcie z szybkością jednej stopy 
(30 cm) na 24 godz, a zawiesiny pię
ciomikronowe przebywają tę dro-
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2. Cws osiadanla ciał stałych i kropelek wody w paliwach lotniczych 

gę - jak można sądzić z podanego 
wykresu (rys. 2) - kilkakrotnie dłu
żej. Obecnie więc przyjęto, że moż
na dokonywać poboru paliwa ze 
zbiorników tylko z górnych warstw 
specjalną rurą czerpalną, stale utrzy
mywaną pływakiem tuż pod zwier
ciadłem cieczy (zanurzenie około 
30+40 cm). 

Drugim bardzo, ważnym proble
mem zachowania należytej czysto
ści paliwa jest zabezpieczenie we
wnętrznych powierzchni ścianek 
zbiorników paliwowych antykoro
zyjną powłoką, jednocześnie nafto
odporną, aby nie dopuścić do zanie
czyszczenia paliwa rdzą. W tym ce
lu, już od kilkunastu lat, w USA 
wypróbowuje się różnego rodzaju 
pokrycia. Ostatnio w czasopiśmie 
„Oil and Gaz" (1965, nr 11) podano 
informację, że po przeprowadzeniu 
prób 479 zbiorników pod kierunkiem 
i nadzorem API okazało się, iż naj 
lepsze wyniki (przy 146 zbiornikach) 
dały powłoki wykonane na podsta
wie żywicy epoksydowej. Podczas 
ośmiu lat eksploatacji powłoki te 
wykazały całkowitą sprawność, przy 
czym stwierdzono znaczne zmniej
szenie się zanieczyszczenia paliwa 
magazynowanego w tak zabezpie
czonych zbiornikach. Niestety, koszt 
wykonania takich powłok o grubo
ści 2-;-8 mm wynosi od 2,68 do 7 do
larów za 1 m2. 
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Obecnie i u nas przy ostatnio pro
jektowanych instalacjach zostały 
wprowadzone unoszone rury czer
palne i urządzenia te są już eksplo
atowane w nowych instalacjach. Po
myślano również o zabezpieczeniu 
od korozji ścianek zbforników; wy
konywane są już powłoki ścianek 
przy użyciu specjalnego nitrocelulo
zowego lakieru naftoodpornego, pro
dukowanego przez Radomską Wy
twórnię Farb i Lakierów. Na razie 
brak jeszcze danych co do trwało
ści powłok tak wykonanych w za
leżności od czasu eksploatacji. 

Ostatnio na Zachodzie są stoso
wane automatyczne wskaźniki po
ziomu paliwa w zbiornikach maga
zynujących; za naciśnięciem guzika 
dyspozytor znajdujący się ,v dyspo
zytorni może odczytać stan paliwa 
w każdym ze zbiornikow. Co praw
da dokładność tych wskazań waha 
się w granicach ± 2-;-3 mm wysoko
ści słupa cieczy, co przy większych 
średnicach zbiorników daje bardzo 
znaczne uchybienia w odczycie. Po
nadto, jest to urządzenie luksusowe 
i bardzo kosztowne i z różnych 
wzglqdów nie j est godne zalecenia 
w naszych warunkach. 

Co się tyczy ochronnych urządzeń 
przeciwogniowych : przegród i Za
worów hydraulicznych na przewo
dach zlewczych to - poza moder-

nizacją konstrukcji - zasada ich 
działania nie uległa zmianom i na
dal jest oparta na tradycyjnej siat
ce Davy'ego, to jest na przerywaniu 
ogniowej fali wybuchowej przez jej 
ochłodzenie w szczelinowatym ma
teriale o dużym przewodnictwie i 
potencjale cieplnym. 

W roku 1958 zostało zasygnalizo
wane duże osiągnięcie w dziedzinie 
usuwania przyczyn wybuchów zbior
ników z paliwem wskutek iskrowe
go wyładowania elektryczności sta
tycznej wewnątrz zbiornika. Ładun
ki elektryczności statycznej o du
żym potencjale (do 15 OOO V i wię
cej ) powstają przy szybkim prze
pływie paliwa w rurociągach, a 
zwłaszcza przez filtry i przy zanie
czyszczeniu paliwa wodą lub powie
trzem. Dotychczas stosowane uzie
mienia ścian zbiorników i rurocią
gów nie były skuteczne, ponieważ 
ładowaniu elektrycznością statyczną 
ulegała cała masa magazynowanej 
nafty, która ma własności die
lektryczne i po prostu nie odpro
wadza ładunków do stalowych ścia
nek rur czy zbiorników. 

Dwaj badacze: A. KLinkenberg z 
Hagi i J. L. Van Der Minne z 
Amsterdamu (finansowani przez fir
mę naftową „Shell") spowodowali 
i zbadali 35 wybuchów eksperymen
talnych. Po dłuższych dociekaniach 
doszli oni do wniosku, że jedynie 
skutecznie można zaradzić wybu
chom powodowanym iskrowymi wy
ładowaniami elektryczności statycz
nej ,  zmniejszając dielektryczne wła
sności produktu, czyli zwiększając 
jego przewodnictwo elektryczne. 
Obecnie zachodnie firmy naftowe 
stosują  powszechnie dodatki do pa
liwa, tak zwane inhibitory, które 
całkowicie zapobiegają ładowaniu 
się produktu elektrycznością sta
tyczną. Wystarczy dodać około 2 
gramów omawianego preparatu lub 
nieco więcej (zaleznie od rodzaju 
inhibitora) na 1 m3 produktu, aby 
osiągnąć pożądany rezultat. Znanych 
jest już i podawanych w literaturze 
kilka rodzajów inhibitorów, niektóre 
z nich zostały opatentowane. 

Dystrybucja paliwa 

Przechodząc do zagadnienia urzą
dzeń stosowanych do dystrybucji pa
liwa na lotniskach należy zwrócić 
szczególną uwagę na stosowanie no
woczesnych metod f i  1 t r o  w a n i a 
paliwa, co - jak już poprzednio 
wzmiankowano - j est może jedną 
z najwic;kszych bolączek naszej 
służby MPS. 



Filtrowanie polega nie tylko na 
usuwaniu zanieczyszczeń mecha
n icznych z paliwa - należy je łą
czyć z usuwaniem wody rozpuszczo
nej w paliwie. Obecnie wytrącania 
wody z paliwa dokonuje się w po
rze zimowej przez wymrażanie i 
dodatek specjalnego płynu, ale pa
miętać należy, aby wytrącone krysz
tałki lodu usunąć z paliwa przez 
sedymentację i filtrowanie. Pewien 
postęp w tej dziedzinie nastąpił u 
nas przez opracowanie projektu spe
cjalnego urządzenia przy pompow
niach, które służy do ułatwienia 
przeprowadzenia tego procesu. Na
leżałoby jeszcze odpowiednio prze
konstruować filtry dokładnego oczy
szczania paliwa. 

Polskie Linie Lotnicze „LOT" 
używają przy tankowaniu angiel
skich samolotów opatentowanych 
filtrów Simondsa ; mają one takie 
patrony filtracyjne, które wytrąca
ją wodę z paliwa niezależnie od 
temperatury otoczenia, bez dodatku 
specjalnych płynów i wymrażania. 

Ostatnio r.a niektórych lotniskach 
zaprojektowano i zbudowano stałe 
rurociągi d a 1 e k o  s i ę  ż n e, tłoczą
ce paliwo na płaszczyznę poboru 
przy drodze startowej, które poprzez 
agregaty filtracyjno-pomiarowe za
opatrują tam bezpośrednio samoloty 
w ·paliwo. 

Doprowadzenie do właściwego po
ziomu wykonawstwa, zarówno ru
rociągów dalekosiężnych jak i agre
gatów filtracyjno-pomiarowych na
stręczało duże trudności. Jednak ta 
żmudna praca została doprowadzo
na do końca własnymi siłami i środ
kami Zarządu Lotniskowego. Obec
nie urządzenia takie, na wskroś no
woczesne, zostały już uruchomione 
i oddane do eksploatacji na kilku 
lotniskach. Przynoszą one znaczne 
korzyści : ułatwienie tankowania sa
molotóv1, podwyższenie sprawności 
JVIPS a także duże oszczędności w 
kosztach transportu paliwa dostar
czanego do samolotów w por·ówna
niu z kosztami transportu tradycyj
nego (samochodowymi cysternami). 
Oszczędności te wynoszą rocznie 
około 500 OOO zł/lotnisko. 

Przy wprowadzeniu nowoczesnego 
transportu paliwa rurociągiem dale
kosiężnym zmieniły się zasadniczo 
zadania pompowni paliwowej. Nale
żało ją dostosować do nowych czyn
ności i wyposażyć w nowe urządze
nia. I tak, dla orientacji obsługi 
pompowni, jak przebiega odbiór pa
liwa na tak dalekim dystansie, opra
cowano, zaprojektowano i wykona
no w zakładach naprawczych w 

Elblągu specjalne wskaźniki natęże
nia przepływu dla każdej z pomp. 
Można więc w pompowni widzieć 
dokładnie, jaki jest odbiór paliwa 
na płaszczyźnie poboru, wedłng ska
li przy wskaźniku natężenia prze
pływu określić, ile samolotów w da
nej chwili pobiera paliwo i wyłą
czać (ręcznie) pompy w miarę 
zmniejszania się poboru lub jego 
zaprzestania. Specjalna sygnalizacja 
przy wskaźniku alarmuje optycznie 
i akustycznie o zaprzestaniu odbio
ru paliwa na płaszczyźnie poboru. 

Ostatnio na dwóch lotniskach zo 
stały oddane do próbnej eksploata
cji urządzenia a u t o m a t  y c z n i e 
sterujące ruchem pomp przy wyda
waniu paliwa na płaszczyznę pobo
ru. Przy obsłudze urządzenia auto
matycznego ręcznie trzeba urucho
mić jedynie pierwszą, najmniejszą z 
pomp, która wystarcza do zaopatry
wania jednego samolotu. Przy zwięk
szeniu odbioru, to jest przy otwarciu 
następnych zaworów pistoletowych, 
wydawczych, urządzenie automa
tyczne uruchamia następną pompę, 
większą, o podwójnej wydajności i 
jednocześnie wyłącza pompę mniej
szą ;  przy dalszym zwiększaniu po
boru zostaje uruchomiona jeszcze 
większa pompa, następnie dwie jed
nocześnie, aż do maksymalnej wy
dajności pompowni. Przy zmniejsza
niu poboru automatycznie praca 
pompowni jest redukowana i prze
rzucana na tę pompę, która opty
malnie powinna pracować przy za
istniałym odbiorze pali,va na płasz
czyźnie poboru. Po całkowitym za
przestaniu poboru pracuje nadal 
najmniejsza pompa, utrzymywana w 
ruchu przez ustawiony na dowolny 
czas (od O do 30 min) przekaźnik 
czasowy. Przy każdym powstałym 
poborze urządzenie zaczyna natych
miast działać automatycznie. Gdy 
czas ustawiony na przekaźniku cza
sowym minie, ostatnia pompa wy
łącza się z pracy. Praktycznie czas 
ustawienia przekaźnika ustala się 
według czasu normalnie potrzebne
go na pod.stawienie następnego sa
molotu, to jest 5-;-10 min. 

Działanie urządzenia automatycz
nego jest n a t  y c h m  i a s  t o  w e, 
obsługa ludzi nie może w żadnym 
razie ani osiągnąć tej szybkości 
działania, ani obyć się bez jedno
czesnego porozumiewania się telefo
nicznego - zwykle zawodnego -
z kilku oddalonymi od siebie i od 
pompowni punktami poboru paliwa. 
Nie ulega kwestii, źe takie rozwią
zanie stanowi niewątpliwy postęp 
techniczny. 

K R�N I KA 
11 Ostatnio notujemy szerccg wystąpień 
L.cynn1Kow <.H J.CJ<.1u1y<..:n w s1-1rawach 10L
l l1<.:2yc11. 
- iv11nister K omunikacji - P. Lewiński 
zapow1euz1at ·wvrd vvauL:e:nie p01<.1czen1a 
lotniczego :;ląsk., (lO t!llsKa w 1V11erzęc1-
cac11J z Warszawą 1 Wyorz-=zem. r>o1ą-

- czen1a te maJą r unl,cjonowac w warun
lrnch prow1zorycznycn jeszcze w rnou r. 
Norrnama <.1zia,a musc lm1i zaplanowana 
jest na 19µ8 r. 
- uyrekwr :<.arządu R uc11u Lotniczego 
i Lotnisk Komumlrncyj nych - H. i-'a
wulski - oswiadczyl, ze w ro;ku i)ieżą
cym ukęcie stanie się 10tnisl,iem odpo
wiadającym wysokiemu standaraowi 
międzynarodowemu. Port ten oędzie 
gw arantować peme bezp1eczenstwo ko
munikacji lotniczej nawet przy Kilim
krotnym zwięK�zeniu rucl1u. 
- lJyreKtor PLL „Lot" - J. Zwierzyń
ski - podał term,ny wprow;1dzenia samo
lotów AN-24 do <:KSpluatacji. w rozkrn
dzie letnim przewidziano loty do Buda
pesztu (4-7 na tydz.), do Pragi (5 tyg.), 
do Sztokholmu i .Hels.inek (1-2 tyg.), du 
Kopenhagi (3 tyg.). Od kwietnia H-14 
wycofano z linii zagranicznych. 
- Prezes APRL - S. Antosiewicz - sko
mentował przyczyny tragicznego zderze
nia „J unalców" nad ltzeszowem oraz 
scharakteryzował bezpieczeństwo w lot
nictwie sportowym. Wypadel;: spowodo
wała lekkomyślność pilotów, którzy pod
chodząc do lądowania pragnęli przele
cieć nad osiedlem mieszkaniowym. Ilość 
wypadków w polskim lotnictwie sporto
wym leży poniżej liczb statystycznych 
innych państw. W ub. r. na 36 regional
nych aeroklubów - 14 nie miało nawet 
uszkodzeń sprzętu. 

e Dwa zespoły pracowników lotnictwa 
otrzymały tytuły i nagrody „Mistrzów 
Techniki" w lrnnkursie „ Zycia Warsza
wy" 1965 r. 
- Naulrnwcy z Instytutu Lotnictwa za 
konstrukcję rakiety meteorologicznej 
,.Meteor-1 ". 
- Pracownicy Wytwórr,i Sprzętu Komu
nikacyjnego „Ol<ęcie" za projekt samo
lotu PZL-104 „Wilga" . 

• Na .Walnym Zgromadzeniu Sprawo
zdawczo-Wyborczym Aeroklubu War
szawskiego funkcję prezesa po wierzono 
ponownie gen. bryg. pil. R. Paszkow
skiemu. 

• Z olrnzji Dnia Transportowca i Dro
gowca wielu pracownil,ów PLL „LOT" 
otrzymało wysokie odznaczenia państwo
we. Listę odznaczonych podaje „Skrzy
dlata Polska" w nr 19/66 r. 

• średni koszt jednostlrnwy w poszcze
gólnych rodzajach szkolenia kształtował 
się w APRL w ub. r. następująco : 

1 godzina lotu na samolotach koszto
wała 625 zł. 

1 godzina lotu na szybowcach koszto
wała 501 zł. 

1 skok spadochronowy z samolotu 
kosztował 335 zł. 

wyszkolenie 1 modelarza kosztowało 
172 zł. 

• Ośrodek szybowcowy w Jeżowie ma 
wpływy dewizowe za loty „na fali" pilo
tów zagranicznych. Warunki płatności 
wynoszą 3 dol. dziennie za pobyt oraz 
8 dol. za godzinę lotu. 

• Na lotnisku Aeroklubu Warszawskie
go (Gocław) odbył się interesujący pokaz 
nowego spadochronu wyczynowego SW-9. 
Jest to spadochron 4-osobowy. Jego zna
komite osiągi wróżą szybkie podniesie
nie polskiego spadochroniarstwa na wyż
szy poziom.· 

• Balon-radiosonda wypuszczony dla 
celów meteorologicznych przez naulrnw
ców z Zakładu Aerologii PIHM uzyskał 
rekordową wysokość 41 km (dotychcza
sowy rekord 40 km osiągnęła sonda ra
dziecka). Na sukces złożył się ro.in. no
wy rodzaj wyprodukowanej w kraju 
gumowej powłoki balonu. Do tej pory 
za najlepsze uchodziły gumowe powłoki 
radzieckie i japońskie. 
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Politechnika Warszawska 

Programowanie obrabiarek sterowanych liczbowo 

Zadaniem programowania jest 
ustalenie całkowitego programu 
obróbki części, uwzględniającego nie 
tylko dane wymiarowe z rysunku 
warsztatowego, lecz również właści
wości technologiczne materiału obra
bianego, narzędzia obróbczego i o
brabiarki. Jak wiadomo, jednym z 
głównych zalet obróbki na OSL jest 
skrócenie czasu przygotowawczego 
dzięki wyeliminowaniu prac zwią
zanych z konstrukcją i wykonaniem 
oprzyrządowania lub trasowania. 
Programowanie obróbki jest proce
sem na ogół pracochłonnym, poważ
nie niwelującym tę właśnie zaletę 
stosowania OSL *). Dlatego też, 
wprowadzając OSL do przemysłu, 
tak wiele uwagi poświęca się roz
wojowi techniki programowania, sta
wiając przed nią następujące cele : 
możliwie szybkie programowanie 
procesów technologicznych, łatwa 
zmiana programu lub tylko jego od
cinka, łatwość kontroli programu 
już na stanowisku programującym 
i względna prostota metody progra
mowania. 

Istniejące metody programowania 
można podzielić zasadniczo na dwie 
grupy: programowanie ręczne oraz 
programowanie z zastosowaniem 
elektronicznych maszyn liczących, 
zwane inaczej programowaniem ma
szynowym lub automatycznym. 

Mówiąc najbardziej ogólnie, pro
gramowanie ręczne ma zastosowa
nie przy obróbce przedmiotów pro
stych, natomiast programowanie 
automatyczne przy obróbce o dużym 
stopniu skomplikowania, przy czym 
wcześniej programuje się wtedy ma
szynę liczącą. Pamiętać należy, że 
te dwie metody programowania nie 
wykluczają się wzajemnie, lecz prze
ciwnie, często występują równole
gle. Przy wyborze metody progra
mowania uwzględnia się rodzaj o
brabiarki (tj. liczbę sterowanych ru
chów obrabiarki i ich wzajemny 
związek funkcyjny), złożoność przed
miotu obrabianego (tj. liczbę wyma
ganych danych do obróbki), regu
larność struktury geometrycznej 
przedmiotu obrabianego oraz ewen
tualne istnienie powtarzających się 

*) OSL - obrabiarki sterowane liczbowo 
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ciągów operacyjnych (np. nakielko
wanie - wiercenie - rozwiercanie). 

Większość zakładów amerykań
skich używających OSL stosuje 
równolegle obydwie metody progra
mowania. 

Jak realizowane jest programowa
nie ręczne, można przedstawić na 
przykładzie metody stosowanej 
przez zakłady Miehle, Dexter, Goss. 
Programowaniem zajmuje się w tym 
zakładzie kilku inżynierów-progra
mistów, a programy układane są 
na wiertarki i wiertarko-frezarki 
(sterowanie punktowe). Roczna licz
ba wykonanych programów ok. 7000 
(1963 r.) ,  przy czym wielkość serii 
mieści się w zakresie 1-100 s ztuk. 
O tym, czy stosowana ma być obra
biarka sterowana liczbowo, decy
duje zarówno wielkość serii jak 
i wzgląd na pełne wykorzystanie 
parku OSL. 

Proces programowania jest uprosz
czony, gdyż obliczane są do progra
mu jedynie współrzędne otworów 
wierconych, natomiast warunki 
skrawania ustawione są przez obsłu
gującego bezpośrednio obrabiarkę. 
Sprawdzanie programu następuje w 
ten sposób, że program wykonywa
ny jest niezależnie przez dwóch 
programistów, a potem są one po
równywane. Rękopis programu jest 
następnie za pomocą maszyny kodu
jącej przepisywany na taśmę dziur
kowaną (oprócz znormalizowanej 
8-ścieżkowej spotyka się jeszcze 
7-ścieżkową przystosowaną do ukła
dów sterowania starego typu). Za
kodowany na taśmie program 
sprawdza się przez powtórny prze
druk na tekst przed zakodowaniem 
i tak sprawdzoną taśmę traktuje się 
jak taśmę archiwalną (master tape), 
natomiast jej duplikat przekazuje 
się na warsztat. Programowanie 
ręczne staje się znacznie trudniej
sze, gdy zwiększa się zakres proce
su obróbczego, tzn. gdy występują 
prace frezarskie i zmiana narzędzi 
w, obrabiarce. Wydłuża się wtedy 
czas programowania oraz kompliku
je się kontrola wykonanego pro
gramu. Z·aobserwować można, że 
próbna realizacja programu na 
obrabiarce produkcyjnej i następna 
korekta programu staje się nieod-

zowna, mimo stosowania na stano
wiskach programujących symulato
rów obrabiarkowych (rys. 1). Po
przez symulator obrabiarkowy moż
na sprawdzić jedynie poprawność 
zaprogramowania ruchów przesuwo
wych obrabiarki i narzędzi, nato
miast nie można sprawdzić parame
trów technologicznych : takich jak 
obroty wrzeciona i posuwy. Do 
pełnego sprawdzenia programu po
zostaje więc praktycznie jedynie 
próbna realizacja programu na 
obrabiarce produkcyjnej, a próba 
z symulatorem pozwala mieć pew
ność, że nie nastąpi żadne poważne 
uszkodzenie ani obrabiarki, ani 
przedmiotu obrabianego. Wniesienie 
korekty do :i;>rogramu może być do
konane w warunkach warsztato
wych, gdyż w używanej taśmie 
dziurkowanej z folii aluminiowej 
można wyciąć nożycami odpowied
nie odcinki i poprawione już zgrzać 
powtórnie z całą taśmą małymi 
zgrzewarkami wielkiej częstotliwo
ści. 

Zwiększony czas programowania 
oraz trudności związane z kontrolą 
programu w poważny sposób mogą 
być zmniejszone przez zastosowanie 
do programowania elektronicznych 
maszyn liczących wraz ze specjal
nym językiem programowania. 
Schemat ogólny tej metody przed
stawiono na rys. 2. Istnieje wiele 
języków służących do programowa
nia procesów technologicznych. Naj
bardziej rozbudowanymi są systemy 
APT (Automatically programmed 
tool) i Autopromt (Automatic pro
gramming of machine-fools). Do sy-

1. Symulator obrabiarkowy do kontroli 
programu obróbczego 



stemów tych potrzebne są jednak 
duie maszyny li czące typu IBM 7094, 
Remington 1107 itp. Dlatego też 
rozwiniętych zostało wiele prost
szych systemów nie wymagających 
tak dużych maszyn liczących, np. 
Autoprops, Autospot, Aufomap, 
A dapt, Split i wiele innych. 

Automatyzacja programowania w 
systemie APT jest ciągle rozwija
na. Ostatnia modyfikacja tego syste
mu APT II I, której bliższe szczegóły 
nie są jeszcze znane, ma pozwolić 
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2. Schemat ogólny programowania z za
stosowaniem elcktron\cznych maszyn 
liczących : 
a - dane dotyczące kształtu ; b - dane 
technologiczne;  c - ujęcie danych w 
ogólne informacje obróbcze ;  d - wy
rażenie p rogramu za pomocą ol<reślo
nego języka; e - stanowisko kodujące 
(dzi urkowanie kart, taśm);  f - maszy
na licząca ; g - przenoszenie programu 
do sterowania obrabiarl,i ; h - pro
gram tłumaczący; i - dane char;:ikte
r ystyczne obrabi;:irki;  k - pisemny 
plan l?roces u ;  l - zapis p rogr;:imu ; 
m - tasma dziurkowana lub pakiet 
lrnrt dziurkowanych 

na automatyczne przygotowywanie 
programu do obróbki powierzchni 
przestrzennych. Do ciągłego stero
wania w trzech osiach współrzęd
nych przystosowany jest system 
Autopromt. System Automap służy 
do ciągłego sterowania w dwu 
osiach współrzędnych, a przerywa
nego w trzeciej osi ; system Auto
spot do programowania wiercenia 
i wytaczania otworów ; system Au
toprops do programowania wierce
nia otworów o jednakowej głęboko
ści lub przelotowych. 

W układzie ciągłym sterowania 
obrabiarek nie występuje już prak
tycznie programowanie ręczne, lecz 
programowanie automatyczne. Pew
ne porównania tych metod można 
zaczerpnąć z praktyki produkcyjnej 
zakładów Pratt and Whitney, wy
twarzających silniki odrzutowe. Przy 
ręcznym programowaniu obróbki 
łopatki turbiny na frezarkę ze ste
rowaniem ciągłym i wewnętrzną 
interpolacją liniową, do obliczenia 

jednego tylko przekroju poprzecz
nego należało wykonać ok. 8000 
obliczeń, co przy użyciu arytmome
tru pochłania ok. 8,5 dnia pracy 
wykwalifikowanego pracownika. 
Przy użyciu maszyny matematycz
nej i systemu APT to samo zadanie 
plus opisanie profilu w określonym 
języku, obliczenie toru narzędzia 
i automatyczne dziurkowanie taśmy 
trwa ok. 33 min. 

Kontrola programu, która tutaj 
jest bardziej możliwa niz przy pro
gramowaniu r�cznym, polega na 
tym, że taśma programowa spraw
dzana jest na koordynatografie, 
mającym podobny układ sterowania 
jak obrabiarka i wykreślającym 
drogę narzędzia. Ostateczna kon
trola programu i tu jest jednak 
możliwa dopiero przez próbną rea
lizację programu na obrabiarce pro
dukcyjnej. 

Samo programowanie w systemie 
APT II I  ma przebieg następujący : 
Na wstępie podaje się opis geome
trii przedmiotu obrabianego, dane 
dotyczące warunków skrawania oraz 
opis geometrii narzędzia. Wszystko 
to zakodowane jest na kartach 
dziurkowanych. Czytnik odczytuje 
te karty z prędkością 600 kart/min 
i przekazuje odczytane in!ormacje 
do maszyny matematycznej IBM 
1401, gdzie zapisywane zostają na 
ta.śmie magnetycznej. Razem z inną 
taśmą magnetyczną zawierającą pro
gram tłumaczący APT I II taśma 
wędruje do maszyny matematycznej 
IBM 7090, gdzie dokonywane są 
obliczenia, a następnie wydawana 
jest taśma, na której znajduje się 
opis toru narzędzia z uwzględnie
niem konturu obrabianego i pro
mienia freza oraz informacje do
tyczące posuwu i obrotów wrzecio
na w procesie obróbki. Taśma. ta 
powtórnie przechodzi przez maszy
nę IBM 7090, lecz już w połączeniu 
z dodatkowym programem specjal
nym, przystosowującym program 
dany do obrabiarki, na której ma 
być realizowany. Tak przygotowany 
program może już być automatycz
nie przenoszony na taśmę dziurko
waną. Dodać należy, że programy 
APT zawierają również działania 
kontrolne dla programu. 

Jak widać, problem programowa
nia automatycznego w pełnym za
kresie łączy się w zakładach pro
dukcyjnych z istnieniem daleko roz
winiętej techniki obliczeniowej. Stan 
tej techniki w przemyś�e USA oraz 
jej zastosowanie wymaga przynaj
mmeJ krótkiego przedstawienia. 
Elektroniczne maszyny liczące są w 

przemyśle amerykańskim szeroko 
rozpowszechnione i używa się je do 
celów naukowych, organizacyjnych, 
technicznych i handlowych. Jako 
przykład można podać wyposażenie 
w urządzenia liczące zakładu Aero
-Space Division (Boeing), który do 
celów matematyczno-technicznych 
ma 2 maszyny matematyczne IBM 
7094, 1 maszynę matematyczną Re
mington 1107, 2 maszyny matema
tyczne General Electric 225, 4 ma
szyny matematyczne IBM 1401 ; do 
celów handlowych - 1 maszynę 
matematyczną IBM 7080 ; do stero
wania produkcji - 1 maszynę ma
tematyczną IBM 1410, 2 maszyny 
matematyczne IBM 1401 ; do celów 
organizacyjnych i innych - 3 ma
szyny matematyczne IBM 1401, 
2 maszyny matematyczne IBM 1620. 
Oczywiście, zakład ten ze względu 
na urządzenia przetwarzania danych 
należy do przodujących przemysło
wych zakładów amerykańskich. 

Warto zatrzymać się na wyjaśnie
niu roli maszyn matematycznych 
przy sterowaniu produkcją, gdyż 
ma to bezpośredni związek z roz
wojem techniki sterowania liczbo
,,,ego obrabiarek. Główne zadania 
urządzeń przetwarzania danych w 
zakresie sterowania produkcją moż
na sprowadzić do odpowiedzi na
stępujących : 

a )  na jakim stanowisku znajduje 
się w określonym czasie dana część? 

b) jakie części znajdują się na 
określonym stanowisku obróbczym 
w danym czasie? 

Od,powiedź na te pytania nie jest 
łatwa w warunkach dużego zakła
du produkcyjnego, lecz urządzeni.a 
do przetwarzania danych przez sto
sowanie różnorakich systemów po
dają, prawie że natychmiastowo, ta
kie informacje. Ubocznymi zadania
mi z zakresu sterowania produkcji, 
wykonywanymi przez urządzenia 
przetwarzania danych, są : ko_ntrola 
nieobecności pracowników, oblicza
nie czasów poszczególnych proce
sów i operacji, podawanie stopnia 
wykorzystania obrabiarek, kontrola 
narzędziowa i magazynowa. Wyni
kająca stąd koncepcj a centralnego 
sterowania produkcją jest szczegól
nie zgodna z techniką sterowania 
liczbowego obrabiarek, gdyż w po
łączeniu pozwalają osiągnąć więk
szą elastyczność programu produk
cyjnego i zmniejszenie czasu prze
biegu obróbki poszczególnych części. 

Przy samym programowaniu pro
cesu technologicznego maszyny ma
tematyczne mogą być użyte rów
nież bez stosowania specjalnych ję-
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zyków. Chodzi tu o proste, lecz po
wtarzające się operacje obróbcze, 
dla których przy programowaniu 
stosowany jest odmienny schemat, 
niż przedstawiono to na rys. 2. W 
zakładach tych do wszystkich prac 
wiertarskich wykonywany jest pro
gram na urządzeniu składającym się 
z maszyny matematycznej IBM 1401 ,  
pamięci IBM 1405 i dziurkarki do 
kart. Ze zwykłych rysunków war
sztatowych zapisuje się odręcznie 
program na formularz, który jest 
jednakowy dla wszystkich OSL. Na 
;podstawie tego programu dziurkuje 
się karty, które są wprowadzane 
do maszyny IBM 1401. Maszyna ma
tematyczna przelicza współrzędne 
w stosunku do określonego punktu 
odniesienia i współrzędne bieguno
we na współrzędne prostokątne oraz 
wywołuje podprogramy z pamięci 
płytowej (IBM 1405 Ramac). 
Z maszyny otrzymuje się kartę 
dziurkowaną, a następnie za pomo
cą maszyny typu Flexowriter prze
nosi się program na taśmę dziur
kowaną. 

W ogóle maszyny matematyczne 
zaczynają w przemyśle amerykań
skim odgrywać coraz to poważniej
szą rolę. Massachusetts Institute of 
Technology, który założył podwaliny 
techniki sterowania liczbowego obra
biarek, jest obecnie daleko zaawan
sowany w pracach nad dalszymi za
stosowaniami maszyn matematycz
nych. Przekazawszy innym placów
kom prace nad systemami progra
mowania procesów technologicznych, 
Instytut ten podjął prace nad zasto
sowaniem maszyn matematycznych 
do konstruowania, co w wyniku ma 
doprowadzić do tego, że wstępne 
opracowanie i wprowadzanie infor
macji na podstawie rysunku kon
strukcyjnego przy programowaniu 
maszynowym zostanie zastąpione 
przez automatyczne przekazywanie 
danych. Do pomocy kons- iruktorom 
oddano specjalne urządzenie (tzw. 
Computer Aided Design), działające 
w nastęi11ujący sposób : na każdym 
stanowisku konstruktora zna}duje 
się ekran telewizyjny, na ktorym 
można „kreślić" za pomocą przy
rządu zwanego ołówkiem świetl

nym. Ekran „kreślarski" wraz z 
urządzeniami i pulpitem ster.owni
czym połączony jest z maszyną ma
tematyczną, zawierającą wszystkie 
części znormalizowane oraz przy
stosowaną do wykonywania działań 
potrzebnych przy konstruowaniu. 
Pomijając prace obliczeniowe ma
szyna ta może przedstawiać na ekra-
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3. Koordynatograf ze sterowaniem licz
bowym „Orthomat" 

nie żądane części w różnych rzu
tach, w r óżnej skali oraz w różnych 
połączeniach. Rysunek konstrukcyj
ny na ekranie powstaje z wywoły
wanych z maszyny elementów i czę
ści nakreślonych ołówkiem świetl
nym. 

W zasadzie przy tego typu kon
struowaniu ianika konieczność u
trwalania rysunku na papierze, lecz 
niemniej bywa to nieraz konieczne 
i do tego stosowane są wtedy koor
dynatogra!y sterowane liczbowo 
(rys. 3). 

Prawie wszystkie wyżej wymie
nione metody jeszcze przed ich eko
nomicznym dopracowaniem znajdu
ją zastosowanie w amerykańskim 
;r:irzemyśle budowy statków kos
micznych, rakiet i samolotów, gdyż 
jest to jedyna gałąź produkcji ame
rykańskiej, w której skrócenie cy
Idu produkcyjnego jest zupełnie wy
starczającym uzasadnieniem stoso
wania nowej metody. 

Typowym przykładem zastosowa
nia nowoczesnej techniki liczbowej 
jest proces optymalizacji projekto
wania części lotniczych, zaczerpnię
ty z praktyki zakładów Boeing 
(rys. 4). Jak widać ze schematu, 
osiągnięcie optymalnego rozwiąza
nia konstrukcyjnego jest znacznie 
przyspieszane, gdyż można powta
rzać cały przebieg kilkakrotnie, aż 
do osiągnięcia zadowalających wy
ników. Projektowanie tą metodą jest 
właściwie rozszerzonym procesem 
programowania automatycznego i 
jako takie znakomicie zmmeJsza 
czas powstawania prototypu nowej 
części. Wbrew przypuszczeniom pra
wie we wszystkich biurach progra
mujących w przemyśle amerykań
skim, zarówno przy programowaniu 
ręcznym jak i automatycznym, nie 
spotyka się szerszego występowania 
matematyków. Od pracowników 
biur programujących wymaga się 
głębokiej znajomości procesów tech
nologicznych (kolejność operacji, wy
bór narzędzi, przyrząay mocujące, 

parametry obróbcze itp.), co mogą 
zagwarantować jedynie doświadcze
ni inżynierowie, natomiast często 
aparat matematyczny potrzebny do 
programowania opanowywany jest 
poprzez „doszkolenie". 

W podsumowaniu można ująć pro
blemy organizacyjno-techniczne biur 
programujących w amerykańskim 
przemyśle w sposób następujący: w 
zakresie składu osobowego - do
świadczeni konstruktorzy przyrzq
dów obróbczych i narzędzi oraz wy
szkoleni i doświadczeni technicy ze 
znajomością metod programowania : 
w zakresie wyposażenia techniczne
go - tendencja do stosowania ma
szyn matematycznych śred.niej wiel-

4. Ogólny schemat optymalizacji projek
towania części lotniczej : 
a - p ierwszy szkic projektowy; b -
programowanie; c - maszyna matema
tyczna ;  d - program tłumaczący w 
postaci kart dziurkowanych dla okre
ślonego j ęzyka (np. AFT) ; e - przy
stosowanie programu do układu wpro
wadzania danych koordynatografu; 
f - przystosowanie programu do ukła
du wprowadzania danych obrabiarki; 
g - koordynator sterowany liczbowo 
z interpolatorem wewnętrznym; h -
obrabiarka sterowana liczbowo z inter
polatorem wewnętrznym; i - tunel 
aerodynamiczny do sprawdzania wiel
kości związanych . z przepływem; k -
stanowisko montażowe produkcji pro
totypowej ;• i - geometryczne wielko
ści części będące podstawą progra
mowania ; m - karty dziurkowane z 
programem; n1, n2 - taśmy dziurko
wane do obrabiarki ; o - taśmy dziur
kowane koordynatografu; p - część 
wzorcowa do badań tunelowych (czę
sto w zmienionej skal i ) ;  q - część pro
totypowa;  r - korekta konstruktora 
(sprzężenie zVl(rotne 1) ; s - korekta po 
badaniach tunelowych (Sprzężenie 
zwrotne 2). 

kości i stosowanie symulatorów; w 
zakresie kontroli programów - re
alizacja próbna programu na obra
biarce w obecności programisty i 
możliwości korekty programów na 
stanowisku produkcyjnym. 



N o w o ś c 1 "J: c H N I C Z N E  

SAMOLOT SZTURMOWY A-7A „CORSAIR" II 

W związku ze zmianami, jakie w 
końcu lat pięćdziesiątych zaszły w 
amerykańskiej strategii atomowej, 
ponownie zyskał na znaczeniu kon
wencjonalny sposób prowadzenia 
wojen, przy czym dał się odczuć 
brak sprzętu odpowiadającego no
wej doktrynie wojennej. Na pierw
szy plan wysunęła się konieczność 
budowy lekkiego samolotu szturmo
wego. Próby marynarki wojennej 
polepszenia osiągów samolotów Dou
glas A-4E „Skyhawk" przez zasto
sowanie nowocześniejszego silnika 
nie dały spodziewanego wyniku. Za
istniała wskutek tego potrzeba opra
cowania nowego typu samolotu. W 
związku z tym marynarka powołała 
zespół specjalistów, który w oparciu 
o założenia wojen ograniczouycn 
ustalił wymagania odnośnie lekkie
go samolotu szturmowego. Zespół 
doszedł do następujących wniosków :  
1 )  lekki samolot szturmowy powi

nien zapewniać znacznie większy 
promień działania niż dotychczas 
stosowane samoloty, ponieważ 
przypuszczalne tereny działań 
wojennych będą leżeć w odległo
ściach około 1000 km od punktów, 
do których mogą dotrzeć lotnis
kowce; 

2) z uwagi na koszty pod uwagę 
należy brać tylko samoloty pod
dźwiękowe ; 

3) nowy samolot powinien być opra
cowany możliwie szybko, tanio 
i przy minimalnym ryzyku tech
nicznym, nie powinien więc sta
nowić całkowicie nowej kon
strukcji. 

Zgodnie z powyższymi wnioskami 
powierzono firmie Ling-Temco
-Vought opracowanie modyfikacji 
samolotu F-SE „Crusader" napędza
nej jednym z istniejących silników 
dwuprzepływowych. Powstał w ten 
sposób samolot LTV A-7A „Cor
sair" I I, którego prototypy są już 
poddawane próbom. 

Samolot A-7A „Corsair" II  jest 
pierwszym zbudowanym po woJme 
samolotem, który zaprojektowany 
został specjalnie do wsparcia na
ziemnego. Może on przewozić 4,5 t 
ładunku bojowego w 200 różnych 
kombinacjach, tj. dwa razy tyle co 
samolot A-4E „Skyhawk" przy tym 
samym zasięgu ; w przypadku dwu
krotnie mniejszego ładunku zasięg 
samolotu zwiększa się dwukrotnie. 
Do obrony własnej służą dwa szyb
kostrzelne działka o kalibrze 20 mm 
i pociski „powietrze-powietrze". Sa
molot A-7 A jest mniejszy od samo
lotu F-8E, ma jednak skrzydło o 
większej powierzchni nośnej ( i  bez 
zmiennego kąta ustawienia). Podob
nie jak u większości samolotów ope
rujących z lotniskowców, skrzydło 
samolotu „Corsair" jest łamane do 

góry. Jest ono zaopatrzone w dwu
dzielne sloty, rozciągające się na 
całej długości krawędzi natarcia, 
oraz w klapy, przed którymi znaj
dują się przerywac:ze strug, zwięk-

szające skuteczność lotek. Krawędź 
natarcia skrzydła ma uskok, zapo
biegający oderwaniu warstwy przy-

ściennej na końcach skrzydła. Jeżeli 
chodzi o konstrukcję samolotu, to 
jest ona zbliżona do konstrukcji sa
molotu „Crusader". Godny uwagi 
jest tylko wyjątkowo duży hamulec 
aerodynamiczny, używany w locie 
nurkowym i nie zmieniający przy 
tym wyważenia samolotu. 

Do napędu samolotu zastosowano 
uproszczoną odmianę dwuprzepły
wowego silnika samolotu General 
Dynamics F-111 - silnik Pratt and 
Whitney TF 30-P-6 (później ma być 
użyty silnik TF 30-P-8) bez dopala
cza ; jego ciąg wynosi około 5000 kG. 
Silnik może być wymontowany 
przez trzech mechaników i jednego 
elektryka w ciągu 30 min, przy 
czym należy wykonać 42 zabiegi. 
Wybudowanie silnika nie wymaga 
demontażu tylnej części kadłuba, 
wystarczy jedynie odjąć stożek ogo
nowy i część dolnego pokrycia ogo
na. Dzięki temu nie potrzeba rozłą
czać prze,vodów hydraulicznych i 
elektrycznych oraz przewodów ste
rowniczych, konieczne jest tylko 
odłączenie przewodów bezpośrednio 
połączonych z silnikiem. Po wy
montowaniu silnik ustawia się na 
specjalnym wózku. Kadłub pod sil
nikiem jest silnie opancerzony, po
dobnie jak inne ważne miejsca sa
molotu. 

Elektroniczne wyposażenie samo
lotu znajduje się w dwóch komo
rach o objętości po 0,57 m3 zabudo
wanych po obu stronach dolnej 
części kadłuba, za kabiną pilota. 
Mieści się w nich 900/o urządzeń 
elektronicznych (w nosowej części 
kadłuba znajduje się radar AN/ 
/ APQ-116). Urządzenia elektronicz
ne są usytuowane na głębokość w 
zależności od . ich niezawodności, a 
tym samym częstotliwości obsługi. 
Zgodnie z przepisami marynarki 
elektronika uzbrojenia znajduje się 
w lewej, a elektronika nawigacyjna 
w prawej komorze. 

Do podwieszania uzbrojenia służą 
wbudowane do punktów podwieszeń 
windy, które są napędzane silnikami 
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elektrycznymi zasilanymi z akumu
latorów. 

Dużą uwagę zwrócono na łatwość 
obsługi samolotu i na skuteczność 
przeprowadzanych zada11. Czas ob
sługi przypadający na jeden lot 
ocenia się na 20 godz., a prawdopo
dobieństwo pomyślnego wykonania 
zadania - na 300/o. Prawdopodo
bieństwo to ma być zwiększone do 
900/o, a czas obsługi skrócony do 
10 godz. 

Marynarka zamówiła dotychczas 
182 samoloty „Corsair" II, całkowite 
zamówienie ma wynosić 1000 samo
lotów. Nad terminami realizacji pro
gramu ma czuwać system kontroli 
PERT w zakładach LTV i PROMPT 
(Program Reporting, Organization 
and Menagement Planning Techni
ąue) w Biurze Uzbrojenia Marynar
ki, jak również specjalna „gorąca 
linia" do szybkiego przekazywania 
informacji. 

Rozważa się wersję przeznaczoną 
dla USAF z silnikiem zaopatrzonym 
w dopalacz. 

Dane samolotu 

długość 
rozpiętość 
rozpiętość ze 

14,06 m 
1 1,8 m 

złożonymi 
skrzydłami 

wysokość 
powierzchnia skrzydła 
wydłużenie skrzydła 
skos na 1 /4 cięciwy 

skrzydła 
rozstaw kół 
ciężar własny 
maks. ciężar przy ka-

7,24 m 
4,93 m 

34,84 m2 

4 

35° 

2,83 m 
6820 kG 

tapultowaniu 14 740 kG 
maks. ciężar przy lądo-

waniu 1 1  080 kG 
pojemność zbiorników 

5680 1 wewnętrznych 
prędkość maksymalna 
prędkość podchodzenia 
prędkość minimalna 
zasięg przy przelocie 

1 100 km/h 
225 km/h 
180 km/h 
5400 km 

P r o m i e ń  d z i a ł a n i a  
A. ciężar całkowity 12 680 kG 

ciężar paliwa 4625 kG 
ciężar uzbroj enia 680 kG 

1 100 km 
B. ciężar całkowity 13 735 kG 

ci(;'żar paliwa 4625 + 465 kG 
ciężar uzbrojenia 1630 kG 

1200 km 
C. c1ęzar całkowity 14 680 kG 

ciężar paliwa 3560 kG 
ciężar uzbrojenia 3400 kG 

370 km + 1 h 
długość startu nad 15 m 

przeszkodą przy maks. 
ciężarze całkowitym 

1932 m 
W. K. 
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NOWE SAMOLOTY ROLNICZE 

Znaczną część użytkowanych obec
nie · w świecie samolotów rolniczych 
można uznać za konstrukcje prze
starzałe, gdyż 30,i/o tych samolotów 
zaprojektowano przed 20 laty. W ce
lu unowocześnienia parku samolo
tów rolniczych szereg wytwórni 
płatowców przystąpiło do budowy 
samolotów zaprojektowanych spe
cjalnie do wykonywania zadań rol
niczych. Samoloty te maj ą  zapew
nić większą ekonomiq przeprowa
dzanych operacji oraz podnieść ich 
bezpieczeństwo. Dosyć typowe jest 
np. dla nowoczesnych samolotów 
rolniczych przesunięcie kabiny pilo
ta do tyłu kadłuba, przy czym obu
do\va kabiny jest specj alnie wzmoc
niona. Ma to zabezpieczyć pilota 

1 

przed poważniejszymi obrażeniami 
w przypadku zderzenia z ziemią. 

Przykładem nowoczesnego samo
lotu rolniczego może być amerykań
ski samolot „Distributor Wing" wy
produkowany przez firmę Aerial 
Distributors Inc. Samolot ten jest 
wyposażony w dwa silniki - zabu
dowane jeden nad drugim - z któ
rych jeden napędza śmigło, a dru
gi - urządzenie rozpylające. środki 
chemiczne są wydmuchiwane przez 
szczelinę nad całą długością klap 
skrzydła (stąd nazwa samolotu). Za
stosowano poza tym nadmuch lotek 
w celu zwiększenia ich skuteczności 
przy małych pr(;'dkościach lotu. 
Istotną cechą samolotu jest możli
wość tankowania go paliwem przy 
pracującym silniku, co zmniejsza 
czasy przygotowawcze między po
szczególnymi lotami, pozwalając na 
lepsze wykorzystanie samolotu. 

2 

Oznaczenia na rys. 1 :  1 silnik 
główny, Lycoming IO-540 o mocy 
290 KM ; 2 - napęd paskiem kli
nowym wentylatora przez silnik 
pomocniczy ; 3 - wentylator osiowy 
do rozpylania ;  4 - silnik pomocni
czy, Lycoming 0-320 o mocy 
150 KM ; 5 - mechanicznie urucha
miana przesłona regulująca wydatek 
rozpylanych środków ; 6 - zbiornik 
paliwa o pojemności 137 1 (w po
łówce skrzydła) ; 7 - nadmuch po
wietrza nad lotką ; 8 - kanały do 
rozpylania suchych środków che
micznych przez szczeliny nad kla
pami o rozpiętości 10 m; 9 - uła
twiająca przeglądy pokrywa; 10 -
zamknięcie zbiornika środków che
micznych, uruchamiane hydraulicz-

nie przez pilota ; 1 1  - zbiornik 
środków chemicznych o objętości 
1 ,13 m3 ; 1 2  - ułatwiające przeglądy 
pokrywy. 

Zakonczono już próby eksploata
cyj ne samolotu Cessna „Agwagon" 
(rys. 2) ,  który w połowie bieżącego 
roku m iał pojawić się na rynku. 
Do prób był UŻ)'iy jeden prototyp 
z silnikiem o mocy 260 KM i drugi 
z silnikiem o mocy 300 KM. Samo
loty seryjne mają być zaopatrzone 
w silniki Continental o mocy 
230 KM. W czasie próbnej eksploa
tacji rozpylono 113  600 1 środków 
chemicznych na obszarze o po
wierzchni 24 km2. Na samolocie 
zastosowano specjalny zawór, który 
pozwala na opróżnienie w ciągu 
kilku sekund zbiornika z chemi
kaliami. 

Rys. 3 przedstawia samolot rol
niczy „Callair" B-1 ,  wyprodukowa·-
3 



czeństwo zassania ciał obcych ; B -
zawór kierujący strumień silnika 
do wirnika lub dyszy wylotowej ; 
C - kierownice wylotowe na koh.
cach łopat ; D - klapy przedniej 
osłony w stanie złożonym. Prawa 
strona: A - dysza wylotowa silni
ka ; B ·- wytwornica gazu ; C -
spiętrzeniowy wlot powietrza ; D -
podniesione klapy przedniej osłony. 

Dane samolotu 

średnica wirnika 
rozpiętość skrzydła 
wydłużenie skrzydła 
długość 
wysokość 
ciężar własny 
ciężar całkowity 

przy pionowym starcie 
największy ciężar cał

kowity 

21,33 ·m 
19,20 m 
3,30 m 

31,30 m 
6,40 m 

11 900 kG 

20 600 kG 

30 800 kG 
W. K. 

FRANCUSKIE SATELITY A.I i FR.I 

Pierwszy francuski sztuczny sate
lita wystrzelony 26 listopada 1965 r. 
z bazy w Hammaguir za pomocą 
rakiety „Diamant" służył wyłącznie 
do sprawdzenia pod względem tech
nicznym rakiety nośnej, urządzenia 
rozdzielającego oraz stacji naziem
nych łańcucha DIANE i IRIS. Za
danie to satelita spełnił tylko czę
ściowo, ponieważ wysyłane przez 
niego sygnały - na częstotliwości 
136,350 MHz - były słabsze niż 
oczekiwano, a później zupełnie za
nikły. Orbita, na której został 
umieszczony satelita A.I ,  ma peri
geum 528 km i apogeum 1768 km. 
Rysunek 1 przedstawia go na szczy.
cie trzeciego stopnia rakiety nośnej. 
Jego średnica wynosi 50 cm, a cię
żar 40 kG. Energię elektryczną wy
twarzają baterie chemiczne mogące 
pracować przez dwa tygodnie. W 
czasie startu i lotu przez gęstsze 
warstwy atmosfery satelitę chroni 
osłona, przy czym jego anteny są 
załamane do góry. 

W przeciwieństwie do satelity A.l 
drugi francuski satelita - oznaczo
ny symbolem FR. I - służy do prze
prowadzania badań naukowych. Zo
stał on wystrzelony 6 grudnia 
1965 roku z amerykańskiej bazy 
Vandenberg za pomocą rakiety 
„Scout" i umieszczony na orbicie 
kołowej o wysokości 750 km. Ogól
na koncepcja satelity została opra
cowana przez Centre Nationale 
d'Etudes Spatiales (CNES) - ośro
dek ten odbiera obecnie wstępnie 
opracowane dane, dostarczane przez 
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satelitę. NASA dostarczyła rakietę 
nośną, a obecnie zajmuje się śle
dzeniem toru satelity i odbiera 
dane pomiarowe. 

Zadaniem satelity FR. I  jest ba
danie własności jonosfery przez 
analizę rozprzestrzeni;mia się fal 
elektromagnetycznych o małych 
częstotliwościach. W tym celu dwie 
stacje naziemne (jedna we Francji, 
druga w Panamie) wysyłają sygnały 
o częstotliwościach 16,8 lub 24 kHz. 
Sygnały te przenikają częsc10wo 
przf:Z jonosferę, przy czym rozprze
strzeniają się wzdłuż linii ziemskie
go pola magnetycznego. Satelita 
odbiera zniekształcone i osłabione 
przez jonosferę sygnały i po zmianie 
częstotliwości na 136 MHz wysyła 
z powrotem w kierunku Ziemi. 
Dzięki zwiększonej częstotliwości 
sygnały w drodze powrotnej nie 
ulegają dalszym zniekształceniom 
i umożliwiają w ten sposób okreś
lenie zmian, jakie w nich zaszły 
pod wpływem jonosfery w drodze 
do satelity. Uzyskane za pomocą 
satelity FR.I dane są porównywane 
z wynikami pomiarów przeprowa
dzanych przez amerykańskiego sa
telitę OG0-2 i kanadyjskiego 
,,Alouette" 2. 

Satelita j est poza tym wyposa
żony w antenę do pomiaru ziem
skiego pola magnetycznego i w 
sondę do pomiaru gęstości elektro
nów. Do przekazywania danych po
miarowych służą dwa nadajniki 
pracujące na częstotliwościach 
136,800 i 135,350 M Hz. Odbiór syg
nałów sterujących odbywa się na 
częstotliwościach 148 MHz. Energii 
elektrycznej dostarczają przetwor
niki energii słonecznej, które w 
liczbie 3840 zajmują około 85°/o ze
wnętrznej powierzchni satelity, oraz 
baterie srebro-kadmowe. Satelita 
jest stabilizowany za pomocą ruchu 
ohrotowego (12 obr/min), a danych 

na temat j ego położenia w prze
strzeni dostarcza magnetometr 
czujnik słoneczny. 

Główna obudowa satelity ma wy
sokość 70 cm i największą szerokość 
71 cm, a jego ciężar wynosi 60 kG. 
Do budowy sat2lity zastosowano sto
py magnezu, aluminium i wypełnia
cze z aluminium. Satelitę FR.I po
kazuje rysunek 2. 

W. K. 

WYKORZYSTANIE ATMOSFERY 
WENUS I MARSA DO NAPĘDU 

CHEMICZNEGO RAKIET 

Paliwa dla podróży kosmicznych 
są węzłowym zagadnieniem możli
wości wyniesienia na orbitę Ziemi 
potrzebnej masy. Z licznych badań 
i prac w tym kierunku wynika, że 
wykorzystanie przy napędzie che
micznym atmosfery ziemskiej w sil
nikach przepływowych wpływa 
znacznie na ich ekonomię. Znany 
specjalista napędów kosmicznych 
M. Summerfield wskazuje w swych 
pracach na korzystne możliwości 
dodatków sproszkowanych metali 
do paliw rakietowych. Z drugiej 
strony R. A. Rhein z Jet Propulsion 
Laboratory - California Institute of 
Technology wskazuje na rozważania 
teoretyczne dotyczące energii che
micznej powstałej przy łączeniu się 
niektórych metali z azotem. Zbadał 
on również zapłon i spalanie sprosz
kowanych metali w atmosferze 
ziemskiej o normalnym składzie, 
następnie w czystym azocie i przy
puszczalnej atmosferze Marsa -
2,16 A r ;  11,21 CO2 i reszta N2 ; dalej 
badania przeprowadzono w atmosfe
rze CO2 i atmosferze Wenus o skła
dzie - 4,10/o Ar;  9,170/o N2 i reszta 
CO2 . Doświadczenia te miały poka
zać, że atmosfery te mogą być wy
korzystane jako źródła energii che
micznej. I tak dla atmosfery Marsa 
temperatury zapłonu wynosiły: dla 
litu 433°, dla wapnia 192°, dla boru 
1231° , berylu 766 °C. W atmosferze 
Wenus :  lit - 367°, wapń - 163°, 
bar - 1000 °C. Ogólnie w atmosfe
rze ziemskiej proszki metali „palą 
się" lepiej niż dla Wenus i dla 
Wenus lepiej niż dla Marsa. Palenie 
odbywało się w butli z doprowadze
niem odpowiedniego gazu i przy 
zapłonie elektrycznym. W C02 reak
cja odbiera tlen z CO2, zaś w atmo
sferze azotu metale łączą się z nim. 
Ciekawą jest rzeczą, że niektóre 
metale mają wyższą temperaturę 
zapłonu w atmosferze Marsa niż w 
czystym azocie i wyższą dla atmo
sfery Wenus niż dla czystego dwu
tlenku węgla. Zbadano metale: lit, 
magnez, beryl, wapń, bor, alumi
nium, cer, tytan, cyrkon, tor i uran. 
Tablica energii chemicznej „spala
nia" w azocie i dwutlenku węgla 
tych metali w porównaniu z ener
gią uzyskaną z reakcji różnych 
kombinacji paliw i utleniaczy wy
kazuje,  że bor i beryl „paląc się" 
w atmosferze azotu wytwarza nieco 
więcej ciepła niż najlepsze układy 
paliwo-utleniacz. Wyjątek stanowią 
Li + OF2 i Be + OF2. Bor daje nie
co więcej ciepła w azocie, lecz beryl 
ma łatwiejszy zapłon. W atmosfe
rze CO2 - Be, Li, B, Al oraz bora-



ny B 2H2 i B 2H9 daj ą  więcej energii 
niż wszystkie inne kombinacje pa
liw i utleniaczy. 

Jak z tych badań można się spo
dziewać, napędy wykorzystujące 
atmosferę planet Marsa i Wenus 
będą niewątpliwie brane pod uwagę 
przy lotach do tych planet. 

Z. Br. 

NOWA 
METODA KONSTRUOWANIA 

W MII{ROELEKTRONICE 

Angielska firma General Electric 
Co. Ltd (GEC) opracowała nową 
metodę budowy i konstrukcji minia
turyzowanych i mikrominiaturyzo
wanych urządzeń elektronicznych, 
którą nazwano metodą „racjonalne
go pakowania". Metoda ta umożli
wia bardzo ciasne układanie po
szczególnych elementów i pozwala 
na łączenie konwencjonalnych ele
mentów konstrukcyjnych z integral
nymi obwodami półprzewodnikowy
mi i z obwodami z cienkich błonek 
w zwarte grupy konstrukcyjne. Przy 
budowie nową metodą urządzeń ele
ktronicznych nie ma potrzeby stoso
wania tego samego rodzaju elemen
tów, lecz można dokonywać wyboru 
elementów najbardziej odpowied
nich. 

W urządzeniach budowanych me
todą GEC stosuje się znormalizowa
ne moduły, które maj4 kształt pro
stokąta o trapezowym przekroj u  i 
są zgrzewane w kilku szeregach na 
wielowarstwowej płycie z obwoda
mi. Kompletny mikroelektroniczny 
zespół konstrukcyjny składa się z 
szeregu takich płyt, które są ułożo
ne albo bezpośrednio jedna na dru
giej (zwiększa się w ten sposób 
sztywność zespołu) albo też . z po
zostawieniem między nimi pewnych 
odstępów. Szczególną zaletą tego ro
dzaju konstrukcji jest to, że nawet 
w przypadku bezpośredniego ułoże
nia jednej płyty na drugiej istnieje 
między szeregami modułów dosta
teczna wolna przestrze11 pozwalaj ą
ca na przedmuchiwanie w razie ko
nieczności powietrza chłodzącego. 
Jedna płyta zawiera zwykle od 500 
do 3500 elementów konstrukcyj
nych, przy czym połączenia elek
tryczne są zgrzewane. Szczegóły bu
dowy pojedynczego modułu przed
stawia rys. 1 .  Poszczególne elemen
ty (3) są umiesz:::zone na wytrawio
nej płycie obudowy (1), zawierają
cej do trzech warstw połączeń po
przecznych (2, 4), z którymi elemen
ty modułu zgrzewa się za pomocą 
elektrod (5) .  Moduł jest zamykany 

w osłonie (6, 7), z której wystają 
tylko końcówki służące do zewnętrz
nych połączeń. Z prawej strony ry
sunku widać pewną liczbę płyt zło
żonych ze sobą w sposób bezpośred
ni (8) oraz z pozostawieniem od
stępów (9). 

Moduły mogą składać się z kon
wencjonalnych elementów miniatu
rowych, z integralnych obwodów 
półprzewodnikowych i z integral
nych obwodów z cienkich błonek. 
Elementy wszystkich trzech typów 
mogą być umieszczone w jednym 
module. 

Gotowe moduły można mocować 
na płytach różnego typu. W przy-

I 

padku prostych urządzeń najlepiej 
nadają się zwykłe płyty z obwoda
mi drukowanymi. Aby jednak osiąg
nąć maksymalną zwartość budowy, 
należy stosować płyty wielowar
stwowe, do wytwarzania których 
są konieczne specjalne urządzenia. 
Szczególnie korzystne okazały się 
płyty czterowarstwowe. Każda z 
tych warstw składa się z cienkiej 
płyty z tworzywa sztucznego z na-

klejoną folią niklową, z której wy
trawiono części nie stanowiące po
łączeń elektrycznych. Płyty te mają 
otwory do połączeń między poszcze
gólnymi warstwami. Kompletna pły
ta obwodowa powstaje przez skleje
nie ze sobą poszczególnych warstw 
i zgrzanie wewnętrznych połączeń. 
Rys. 2 przedstawia typową płytę 
wielowarstwową z siedmioma rzę
dami modu-łów. 

Większość stosowanych przez fir
mę GEC modułów ma szerokość 
12,7 mm i grubość 2,5 mm. Zwar
tość konstrukcji wynosi od 175 do 
70 OOO jednostek na 1 dcm3 (ostatnia 
iiczba odnosi się do urządzeń woj-
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skowych). Połączone ze sobą płyty 
obwodowe umieszcza się w herme
tycznej skrzynce o podwójnych ścia
nach, zaopatrzonej w wentylator. 

Opisaną metodę budowy urządzeń 
elektronicznych firma GEC zastoso
wała już w mikrominiaturyzowa
nym przeliczniku pokładowym, co 
pozwoliło na znaczne skrócenie cza
su rozwoju urządzenia. 

W.K. 

MIKROFILTR PALIWOWY 

Francuska firma Le Bozec et Gau
tier zbudowała mikrofiltr do benzy
ny, nafty, paliwa JP4 i innych pa
liw lotniczych, który usuwa wszyst
kie zanieczyszczenia o wymiarach 
powyżej 10 µ. Pokrywa i obudowa 
filtru są wykonane z lekkiego sto
pu i połączone ze sobą obejmą. Za
stosowano podwójne wloty i wyloty, 
co pozwala wybierać przepływ po
przeczny lub podłużny paliwa przez 
filtr. Element filtrujący jest wyko
nany ze specjalnego papieru ; w 

przypadku dużego zanieczyszczenia 
element ten może być bocznikowa
ny, przy czym pokazuje się wówczas 
na pokrywie filtru czerwona strzał
ka. Na pokrywie filtru znaj duje się 
wyłącznik ciśnieniowy, który w przy
padku przekroczenia dopuszczalnego 
spadku ciśnienia paliwa w filtrze 
zapala w kabinie pilota lampkę sy
gnalizacyjną. Filtr ma ciężar 1,8 kG 
i jest przewidziany na wydatek 
1000 1/h. W.K. 

WSKAŻNIK DRGAŃ SILNIKOW 
TURBINOWYCH 

Na samolotach pasażerskich Haw
ker Siddeley „Trident" zastosowano 
wskaźnik drgań silników STEVi 
(Sperry Turbine Engine Vibration 
Indicator). Przyrząd pozwala pilo
towi na wykrycie wzrastających 
drgań silników zanim drgania te 
spowodują poważniejsze uszkodze
nia. 

W.K. 
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Uniwersalna kla syfikacia dziesiętna 

cywi lnych statków powietrznych 

w wyniku prac Komisji TerminoLogicznej działającej przy Departamencie Lotnic
twa CywiLnego MK opracowana została w ub.r. norma B_N-65/9360-1, dotyc�ąca kLa� syfikacji ogóLnej i szczegółowej cywiLnych s tatków powietrznych. Załącznik do teJ 
normy uprzystępniamy naszym czyteLnikom. 
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■ Zakupy krajów kapitalistycznych wy
niosły w ub.r. 937 samolotów odrzuto
wych i turbinowych. Firmy amerykań
skie (w większości Boeing i Douglas) 
dostarczyły 776 sztuk, brytyjskie - 87, 
zaś inne od 28-2 szt. samolotów. 

■ W 1965 r. eksport lotniczy francuski 
wzrósł o 27'/o, osiągając 1912 mln fran
ków. zaś eksport amerykański zwiększył 
się o 12'/o - dochodząc do sumy 1405 mln 
dolarów. 

■ Dużym zainteresowaniem cieszyły się 
drugie z kolei targi używanych samo
lotów zorganizowane w NRF (Baden-Ba
den) w kwietniu br. 

■ Rośnie w świecie zapotrzebowanie na 
pilotów. Towarzystwo amerykańskie Uni
ted Air Lines zamierza w ciągu 2 lat 
zaangażować 1600 nowych pilotów, pod
czas gdy obecny stan wynosi 3700 osób. 
W 1970 r. park UAL będzie liczyć 303 sa
moloty. 
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■ W amerylrnńskim ośrodku N ASA 
szkoli się 50 osób ; ostatnio przybyło 19 
kandydatów na kosmonautów. Od 1959 r. 
po raz piąty uzupełnia się tę lrndrę. 
Kandydat na pilota astronautycznego ma 
najwyżej 27 lat, najwyżej 1,8 m wzrostu, 
mEt dyplom inżyniera albo uniwersytecki 
z nauk fizycznych lub biologicznych, oraz 
staż co najmniej 1000 godzin lotu na sa
molotach odrzutowych . 

■ W 24 amerykańskich zakładach pro
cl ukujących sprzęt lotniczy zostanie wy
produkowanych w 1966 r. 15 tysięcy 
samolotów (w tym 2000 wojskowych). 
2000 samolotów cywilnych będzie wielo
silnikowych. Przemysł lotniczy w br. za
trudni 600 tys. osób. 

■ Brytyjsko-fram:uski naddźwiękowy 
samolot pasażerski „ Concorde" ma kosz
tować 1,12 mld dolarów. Jest to dwa 
i pól raza więcej niż przewidywały po
czątkowe lrnsztorysy z listopada 1962 r. 
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■ Wersja rolnicza śmigłowca Mi-2 wy
posażona jest w aparaturę do opylama 
proszkami i rozrzucania nawozów sztucz
nych oraz w urządzenie do opryskiwa
nia płynami. Próby wykazały, że urzą
dzenia rolnicze Mi-2 są clwukrotme 
ekonomiczniejsze od dotychczasowych 
aparatów Mi-1. Mi-2 może w ciągu I go
dziny nawieźć powierzchnię 40 ha (przy 
normie 200 kG/ha). 
■ Na amerykańskim śmigłowcu Bell G-2 
zastosowano aparat opryskujący nowego 
typu „pintagram". Dzięki temu urządze
niu obniżono zużycie środków chemicz
nych z 50 1/ha do 12,5 l/ha, przy czym 
uzyskano znacznie drobniejsze i sku
teczniejsze rozpylanie. 
11 Rząd japoński nie godzi się na prze
dłużenie cło Japonii linii lotniczej, l,tóra 
byłaby utrzymywana przez „ Air France" 
I miałaby łączyć Francję z Chińską He
publiką Ludową. 
■ Nowa taryfa osobowa za przelot nad 
północnym Atlantyl,iem przewiduje opla
ty o 15-25°/o niższe od obecnie obowią
zujących. Muszą one jednak być za
twierdzone przez rządy tych krajów, 
których towarzystwa lotnicze należą do 
IATA. 



dla profili prostych : 

Zś1· = ,,. K1 l (: r _ 3 xz ( :  r + 
+ x ; (3 - x2 : ) ]  dla  x < x2 

Zśr  = 'lu K,x; [1 - ( : )] dla x > xz 

dla profili z podgiętą luawędzią spływu : 

Zśr = '/, K, [ (-� - x, rK,/K, (! - x, )3 ; -

- x3 � + x3
] dla :r < x 

2 C Z Z 

Zśr + 1/u K, [ K2/K, ( ; - xz r -

- K2/K (1 - x )" � - x3 � + x3
] 1 z c z e  z 

dla :i: >x2 . 

W oparciu o przedstawione zależności 
określono współrzędne linii średnich se
rii : 210, 220, 230, 240 i 250. Współrzędne 
poszczególnych linii średnich podano w 
tablicy 5. W tablicy 5 podano również 
współczynniki aerodynamiczne Cz, a i 
Cm - obliczone teoretycznie. 

Kształt tych linii przedstawiony jest 
na rys. 9 a, b,  c, d ,  e i f. ,vspólrzędne 
linii średnich dla serii 430 maj ą się tak 
do współrzędnych linii dla serii 230 jak 
4 : 2, a d la  serii 640 mają s ię  tak do 
wspólrzc;dnych linii dla serii 240 jak 6 : 2.  

Określenie linii I Xm/C I średniej 

2 1 0  0,05 I 
220 0, 1 0  
230 0 , 1 5  
240 0,20 
250 0.25 
221 0, 1 0  
2 3 1  0 , 15  

I 241 0,20 

L. 2 5 1  . 0,25 

Promień krzywizny noska przyj muj e 
się dla tej grupy profili wg zależności : 

[ 
I! - ( 

d )'
] c - 1,1  c . 

Profil wyjściowy wylueśla się wg sche
matu opisanego w przypadku czterocy
frowej grupy profi l i .  

Pochylenie stycznych do linii środko
wych j est : 

a) w przypadku profili prostych : 

tg 0 = K 1/
.[3 ( ;r- 6 X2 ; -i- x; (3 - Xz)]  

dla X <  X2 

- 3  tg e = - K,
i, 

Xz d l a  X >  xz 
b) w przypadlrn profili z podgiętą kra

wędzią spływu : 

tg 0 = K 
( 

:r - i' )' - K,/ ( 1 - i' )'-'/, c z , z 

tg FJ = K '
/ 

x • •• x z 
- - K, . ( l - :i' ') -( ) "  

3 

:! C , '-'  Z 

- K, , x3 dla x > x  
ti z z 

Na rys. JO przedstawiono serie profili 
grupy pięciocyfrowej. 

W NACA olueślono i zbadano : 
1 .  Trzy serie profili różniących się mię

dzy sobą wartością strzałki l inii środko-

T a b l i c a  4 

Xz/c I K1 I K2/K1 

0,0580 361 ,4 I 
0,1 260 5 1 ,64 
0,2025 1 5,957 
0,2300 6,643 
0 .3910  3 ,230 
0,1 300 5 1 ,99 0,000764 
0,2170 1 5 ,793 0,006770 
0,3 1 80 6,520 0,03030 
0,441 0 3 , 1 9 1  0, 1 355 
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Rys. 9. Kształt l inii średnich dla serii 
profili 210, 220, 230, 240 i 250 

T a b  1 i c a 5. Współrzędne linii średnich profili 

Seria 2 1 0  Seria 220 · ---

Cz = 0,30;  a = 2,09° ; Cz
= 0,30 ;  a =  1 ,86° ; 

Cm c/4 = -0,006 C,11 c/4 = -0,010 

I I 
X 

I Ys 

I 

.,: .
Y
s dys/dx %C %C dys/dx 

�uC ��,C 

o o 0,5961 3  _ _  o_ l _o __ 0,39270 - -- - --
1 ,25  0,596 0,36236 1 ,25  0,442 0,3 1 541 - -- - -- - --
2,5  0,928 0,1 8504 2,50 0,793 0,24618  - - - - -- - -- - --
5,0 1 , 1 14 -0,0001 8 5 ,0 1 ,257 0, 1 3 1 92 

- - - - - - - - - ---
7,5 l ,087 7,5 1 ,479 0,04994 

- -- - -- - --
1 0 ,0 1 ,058 1 0,0 1 ,535  0,00024 

- - - - --
1 5 ,0 0,999 1 5 ,0 l ,463 - -- - - - - - -
20,0 0,940 20,0 1 ,377 

-- - - -- ---
25,0 0,881 25,0 1 ,291  

- -- - -- -- - ---
30,0 0,823 -0,01 175 30,0 1 ,205 --- --- --- ---
40,0 0,705 40,0 l ,033 -0,01 722 - -- - -- - -- ---
50,0 0,588 50,0 0,861 - -- - -- -- - ---
60,0 U,470 60,0 0,689 - -- - -- --- ---
70,0 0,353 70,0 0,5 1 6  --- --- ---
80,0 0,235 80,0 0,344 --- - -- - - - ---
90,0 0,1 1 8  90,0 0 , 172 --- - -- --- -- - ---

�1 
95,0 0,059 95,0 --- ----

1 00,0 0,000 1 00,0 0,000 

Seria 230 Seria 240 

C:: = 0,30; a = 

Cz = 0,3 ;  a = 1 .45° 

= 1 ,65° ; C11, c/4 Cm c/4 = -0,01 9  
= -0,014 

I I 
X 

I 
)IS 

I 
X Ys dys/dx %C %C dys/dx 

%C %C 

o o 0,30508 o o 0,25233 --- --- --- ---
1 ,25 0,357  0,26594 1 ,25 0,301 0,22877 

- -- - -- ---
2,5 0,666 0,22929 2,50 0,572 0,20625 --- - -- --- -- -
5,0 1 , 1 5 5  0,1 6347 5,0 1 ,035 0,1 6432 - -- - -- - - - ---
7,5 1 ,492 0,1 0762 7,5 1 ,3 97 0,1 2653 --- --- - - - - --

1 0,0 1 ,701 0,06174 1 0,0 1 ,671 0,09290 ---
1 5 ,0 1 ,838 -0,00009 1 5 ,0 1 ,991 0,03810  --- - --
20,0 1 ,767 -0,02203 20,0 2,079 -0,00010 --- --- - -- - --
25,0 l ,656 25,0 2,0 1 8  -0,02169 --- - - - - -- ---
30,0 1 ,546 30,0 1 ,890 --- - - - - -- ---
40,0 1 ,325  40,0 l ,620 --- - - - --- ---
50,0 l , 1 04 50,0 1 ,3 50 - -- - -- --- ---
60,0 0,883 -0,02208 60,0 1 ,080 -0,02700 - -- - -- - - - - --
70,0 0,662 70,0 0,81 0  --- - - - ---
80,U 0,442 80,0 0,540 --- - -- ---
90,0 0,221 90,0 0,270 - -- - --
95,0 0, 1 1 0  95,0 0, 1 3 5  ---

100,0 0,000 100,0 0,000 

Seria 250 

C:: = 0,30 ; a =  1 ,26° 

Cm c/4 = -0,026 

X 

I 
Ys 

%C %C 

o o - --
1 ,25 0,258 ---
2,5 0,498 ---
5,0 0,922 --- - --
7 ,5  1 ,277 --- ---

10,0 1 ,570 ---
1 5 ,0 l ,982 - -- ---
20,0 2 , 1 99 --- - --
25,0 2,263 

- -- - --
30,0 2 ,2 12  --- - --
40,0 l ,93 1 - --
50,0 1 ,609 --- - --
60,0 1 ,287 - --
70,0 0,965 - --
80,0 0,644 - -- - --
90,0 0,322 -1-95,0 0,161 

100,0 0,000 

I 

dys/dx 

0,2 1472 
0,1 9920 
0, 1 8416 
O, 1 5562 
O, 1 2909 
0,1 0458 
0,06 162 
0,02674 

-0,00077 
-0,01 880 

-0,032 18  



T ab l i c a  6 T ab l i c a  7 

Profile � A CA-pięciocyfrowe, położenie strzałki - 1 - 01 , ,o Profile 'ACA-pięciocyfrowe, grubość względna 1 2 %  / gr. wzg_. 21  % 

Grubość I Seria o strz. 
wzg. prof. I 

Seria o strz. 
2 % C 41}� C 

o r 

6 I 23006 -

1

: _ 1· 

23009 43009 
23012 430 1 2  - -

1 5  23015 43015  
1 8  23018 4301 8  -- --
2 1  23021 43021 ---
24 23024 -- ---
30 32030 I -

w. j: 2, 4 i 6'/o cięciwy, przy stałym polo
icni 1 strzałki (15'/o cięciwy). 

Seria cl la strzałki linii środkowej 2'1c 
sklacla się z ośmiu profili różniących 5ię 
mięcl7.y sobą grubością względną profilu. 

S('.ria dla strzałki linii środkowej 4°/, 
sk'.acla się z pięciu profili różniących się 
między sobą również grubością względną. 
Seria 60/o podobnie jak w przyp<1dku 4 1/o. 

2. Cztery serie różniące się między so
bą wartością strzałki linii środlw·..vej: 2, 
3 i 4 i 6'io cięciwy, przy stałej grubości 
względnej profi !u. 

c 

23006 

2300g 

===-
23012 

C 

--

Seria o strz. 
6 °� C I 

Pol. strz. I Seria o strz. I Seria o strz. Seria o strz. Seria o strz. 
Ofi} C 2 % C 3% C 4 % C 6% C 

5 2 1 0 1 2 - - -
------

- --
63009 1 0  220 1 2  
630 12  
630 15  1 S 230 1 2  
630 18 
63021 20 2401 2  

-
- I 25 I 2501 2  

Seria dla strzałki linii środkowej 2'/o 
sklacla się z pięciu profili różniących się 
między sobą położeniem strzałki w '/o 
cięciwy. 

PoclolJnie, pozostałe serie składające 
się z trzech profili. Profile z podgiętą 
krawędzią spływu tworzą jedną se:·ię 
dla: 2'/, strzałki linii środlcowej oraz dla 
i20/o grubości względnej profil u a różnią 
! ; ię położeniem strzallci. 

Seria składa się z czterech profili. 
W tablicy 6, 7 i 8 zestawiono poszcze

g, Inc serie p rofil i grupy pięciocyfrowej. 

320 1 2 4201 2 62021 

330 1 2 430 1 2  630 1 2  
-

340 1 2 440 1 2  64021 

- - -

T ab l i c a  8 
Profile z podgiętą krawędzią spływu. 
Strzałka 2%, grubość względna 12% 

Położenie strz. 
% c  I Profil 

1 0  
1 __ 221 1 2  

15  231 1 2  

20 

I 
241 1 2  

25 251 1 2  --- · 

c= ---

4300g 63009 

==----=-
43012 

C. ----- C ::::> 

63012 • 22112 

� 

r ------.,_ C ::::::=-
630/5 231/2 

� 

� 

� 

� 

C ===-
2!012 

c ===-
22012 

C � 
23012 

c � 

240/2 

c --

25D/2 

11;;s. 10 .  Zestawienie profili 

43015 

� 

� 

c ===-
320/2 

C =-==-
33012 

c =-==-
34DI2 

C � c � 

63018 24112 

�I 
� ---=--

25112 

� 
c :::--:-

42012 

� 
C � 

430/2 

C ::::------:- c=> 
44DI2 64021 
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