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Tablica 9.

! Cecha |

Orientacyjne wlasnoseci i glowne zastosowania mosiadzow specjalnych (wg RN- ES/MPC -W-200)

!

Postaé | Wiasnos$ci technologiczne | Glowne
mosia_dzu | | zastosowania
!MAG‘J Rury 1 prety | Fodatny do przerobki plastycznej na gorgco (wyciskanie)
wyciskane |
Rury i preiy| Podatny do przerobki plastycznej na gorgco, odporny na korozje. Odznacza si¢ wysoky wy- w przen_ﬂyélc oKrg-
A3 wyciskane trvymaloScia | towym i elektro-
| maszynowym
| = = = fr S g - — = . = —=—=
R rety Lardzo podatny do przerobki plastycznej na gorgco i zimno. Odznacza sie podwyzszong wy-
MM57 1L;rs)li:,0\?vneiki’ trzymatoscig i dobrymi wlasnosciami przeciwsciernymi. Cdporny na korozje atmosfcryczna
| B i wody morskiej :
e o | Pedainy do przerobki plastycznej na goraco, odznacza sie wysokimi wlasnosciami wytrzyma-
MM36 Odkuwki losciowymi. Odporny na korozje atmosferyczna i wody morskiej
| | . | Bardzo podatny do przerobki plastycznej na goraco i zimno. Odznacza sie podwyzszonymi & DO Sp?wania kon-
MC60 Druty 1 prety wlasnosciami antykorozyjnymi strukeji w budow-
| e o o nictwie okretowym
| | I . 0 Na czesci maszyn w
| . Pasy, tasmy | Fodatny do przerobki plastycznej na gorgco i zimno. Bardzo dobrze skrawalny. Ma wilasno- | prvemydle 2eEaED-
b e . — " 4
| i prety £ci prz.c.wscierne wym, samochodo-
= = B S R R N N wym i traktorowym'
Pasy, tasmy | Fodatny do przerobki plastycznej na gorgco i zimno. Bardzo dobrze skrawalny. Posiada wta- Na czesci maszyn w
MO64 i prety ¢nogci przeciwscierne | brzemysle  zegaro-
| wym
m)go APrety Bardzo podatny do przerobkx plastycznej na gorgco i zimno, skrawalny
Rury ) ) ) o )
| MF68 | o sciance do | Podatny do przerobki plastycznej na zimno | Na tulejki przeciw-
| .
| scierne
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Mgr inz. ZDZISEAW BRODZKI

Statek kosmiczny

Lot statku kosmicznego dzieli sie na dwie odrebne
czeSci. Pierwsza to lot w obrebie atmosfery, a druga
w ,,prozni” kosmicznej. Przy starcie statek kosmiczny
i rakieta no$na powinny mieé ksztait o maltym opo-
rze, czesto ten ksztalt nadany jest przez specjalne
ostony, Kktére potem odpadajg. Statek powrotu czy
statek lgdujgcy na planecie majgcej atmosfere musi
odpowiada¢ warunkom aerodynamicznym w zalezno-
Sci od swej wersji. W wersji uskrzydlonej powinien
on by¢ raczej smukly, oplywowy i mie¢ skrzydia
czy stateczniki i stery. Natomiast w wersji powrotu
balistycznego bedzie on bardziej pekaty, ale ksztalt
jego musi uwzglednia¢ zjawiska zwigzane z oddzia-
lywaniem o$rodka gazowego.

Lot w przestrzeni miedzyplanetarnej, w prozni cal-
kowitej (wypelnionej bardzo rozrzedzonym gazem),
stanowi zesp6l odmiennych zagadnien. Tu dominuje
sprawa ochrony przed promieniowaniem, meteoryta-
mi itp. Ksztalty nie muszg byé¢ oplywowe — liczne
wystajgce anteny i dragzki charakteryzujg sylwetke
takiego statku kosmicznego. Polgczenie tych tak roéz-
nigcych sie od siebie czesci lotu i réznych konstrukcji
stanowi duzg trudno$¢. W wiekszo$Sci przypadkow
lot odbywa sie ,,na raty” — do czego sklaniajg tez
wielostopniowe rakiety no$ne. Lot poczgtkowy od-
bywa duza cze$¢ startowa, na granicy atmosfery --—
w przestrzen wylatuje witasciwy statek kosmiczny.
Przy powrocie na Ziemie odpadajg zbedne czesci
statku kosmicznego i z kolei ,statek powrotu” jeszcze
,»szczuplejszy” wyhamuje swg predkos¢é 1 lgduje
na powierzchni. Startujgca rakieta wraz ze statkiem
jest wielokrotnie ciezsza od powracajacego pojemnika
czy ,,statku powrotu”. Zagadnienic ekonomii stosun-
ku tych mas, jak i mozliwos$ci odzyskiwania rakiet
no$nych jest najwazniejszg sprawg rozwoju podrézy
kosmicznych. Obecnie uwaza sie, ze koszt wyniesienia
1 kilograma masy na orbite Ziemi réwny jest cenie
1 kilograma zlota, przy odzyskiwaniu za§ i wielo-
krotnym uzyciu statku cena ta ma spa$é¢ 10-krotnie
i wiecej.

Rodzaje statkow kosmicznych

‘Wprawdzie era lotéw kosmicznych dopiero sie
zaczyna, jednak istniejg juz liczne projekty lotéw,
ktére w niedalekiej przysziosci bedg zrealizowane.
Ladowanie na Ksiezycu czy Marsie, jak rdwniez
naukowe stacje orbitalne z zalogg nie stanowig juz
fantazji naukowych. Rozpatrzmy wiec rodzaje stat-
kéw kosmicznych.

1. Statki krgzgce na orbicie Ziemi.

Bedg to stacje orbitalne z aparaturg naukowg. Do
nich nalezy projektowana stacja-obserwatorium astro-
ncmiczne. Niektére z nich bedg zbudowane, a $cisle
mdwige, zmontowane dopiero na orbicie. Poszczegol-
ne ich czlony bedg osobno wyniesione na orbite.

629.19
i jego odzyskiwanie
2. Pozaorbitalne przewozowe statki
kosmiczne
a. Przewozy wewnatrz orbity satelitarnej. Tutaj

bedg nalezaly daleikosiezne statki-samoloty przewo-
zgce ladunki lub pasazeréw miedzy odleglymi miej-
scami na Ziemi — przelatujgce poza atmosfere.

b. Przewozy Ziemia — orbita Ksiczyca. Program
ladowania na Ksiezycu (Apollo) przewiduje jako
etap pos$redni ,,przesiadanie” na orbicie Ksigzyca.

c. Przewozy Ziemia -— orbity planet. Projekty io-
tow do Marsa i Wenus podobnie przewidujg ,,prze-
siadanie” na orbicie planety. Niezaleznic od tego
przewiduje sie loty po orbicie nie zbadanych planet
i zdalne badanie za pomocg probnikéw lgdujgcych
na ich powierzchni.

3. W zwigzku z podanymi wyzej lotami i rodzajami
statkbw — niezbedny bedzie statek kosmiczny
,czoélenko” stuzgcy do transportu z orbity na po-
wierzchnie planety.

Podstawowym warunkiem rozwoju podrézy poza
atmosfere ziemskg bedzie mozliwoéé odzyskiwania
rakiet nosnych i calych statkéw kosmicznych. Wia-
domo, ze ogromne rakiety nosnc Wostokéw, Kosmo-
sow, Gemini czy Apollo nic wracajg na powierzchnie
Ziemi, lecz spalajg sie w atmosferze i na Ziemie spa-
dajg jedynie ich zniszczone szczatki. Odzyskiwanie
statk6w kosmicznych, a szczegblnie ich rakiet nos-
nych, bedzie mialo nastepujgce zalety:

1) obnizenie kosztow (wiclkos¢ tej obnizki bedzie
omawiana dalej),

2) w zwigzku z Kkonieczno$cig zmniejszenia przy-
spieszen powstang lepsze warunki dla pasazeréw,
ktérzy nie bedg narazeni na duze obcigzenia,

3) wiekszg niezawodnos$¢ sprzetu dzieki podobien-
stwu do samolotéow i wykorzystaniu doswiadczen lot-
niczych,

4) rozwigzanie problemu kontrolowanego powrotu
czeSci skladowych zespolu; bedzie to zdalne sterowa-
nie lub bezposrednie przez pilota-operatora,

5) przy zmniejszeniu kosztéw nastgpi duzy wzrost
iloSciowy podrézy kosmicznych.

Powroty na Ziemie

Dla przedstawienia réznych projektéw powrotu —
wazne jest rozwazenie podstawowych wtasno$eci i za-
dan statk6w powrotu. Ogoélnie rozrdézniamy statki
balistyczne i statki z silg nosna.

Balistyczny to taki statek, ktéry nie ma zasadniczo
napedu, dziala na niego tyliko sila cigzenia i opodr
aerodynamiczny dzieki odpowiedniemu ksztaltowi,
spadochronom lub innym urzgdzeniom hamujgcym.
Statek z silg no$ng ma platy lub spadochronopiaty
(patrz projekt Gemini), dzieki ktérym, oprécz oporu
bedgcego skladowg wypadkowe] sily aerodynamicznej,



Spadochronoptaty ,,Gemini”

dziala sila no$na powodujgca, ze statek opada lotem
Slizgowym. Statki balistyczne mogg byé bierne —
bedg to takie, ktore nie majg specjalnych hamulcéw
i wobec tego predko$¢ ich upadku bedzie dos¢ znacz-
na. Powré6t i odzyskanie jest mozliwe w tym przypad-
ku przy odpowiednio mocnej konstrukecji i duzym
oporze wiasnym. Przykladem takiego powrotu moze
by¢ upadek do wody — oczywiscie przy zachowaniu
statecznos$ci. Przy czynnym powrccie bhalistycznym
statek musi byé¢ sterowany. Przykiadem jest tu Mer-
cury lub Apollo ¢ sterowanym potoieniu plytg do
przodu przy wejSciu do atmosfery. Uktad taki jest
w tym przypadku czesto ustateczniany brzechwami
w tylnej czesci. Ladowanie nastepuje za pomocg spa-
dochronéow i rakiet hamujgcych. Moze tu wechodzi¢
w rachube zmiana ksztaltu przez nadmuchiwanie cd-
powiednich czesci konstrukcji. Ogoélnie biorge, statki
tej kategorii majg ksztalty tepe i pekate. Dajg one
duzy opor przy duzym promieniu nosa i matlg war-
tos¢ stosunku ciezaru do powierzchni czolowej.

Innym rodzajem jest statek uskrzydlony, czyli leca-
cy z silg nosng — lotem S$lizgowym. Bedzie on
oczywiscie sterowany, a lgdowanie bedzie poziome —
na odpowiednim lgdowisku.

Rozroéznia sie dwa warianty ukladow odzyskiwania.

1. CzeSciowe odzyskiwanie i powtérne zastosowa-
nie odzyskanych czes$ci statku kosmicznego i rakict
startowych:

a) odzyskiwanie pierwszych stopni rakiet nosnych

w wyniku balistycznego powrotu z udzialem wias-

nych urzgdzecn do ,,mickkicgo” ladowania (spado-

chrony),

b) powrdét z sita nosna lotem $lizgowym — jak

rakietoplan X-15.

2. Calkowite odzyskiwanie i powtérne wykorzysta-
nie. Tutaj podzial bedzie zalezny od ilosci czlonow
uktadu:

a) uktad jednostopniowy: 1) balistyczny powrdt jak

Nexus i Rombus, 2) powrot z sila no$ng — Astro-
spaceplane.

Balistyeczny statek kosmiczny ,,Apollo”

Uskrzydlony statek kosmiczny

b) uklady wielostopniowe — tutaj podzial bedzie
sie roéznit zaleznie od kombinacji powrotéw bali-
stycznych i $lizgowych: 1) powrot balistyczny jak
przyszty odzyskiwalny Post-Saturn, 2) Slizgowy
z silg no$ng Astrorocketplane, 3) uklady mieszane,
np.: skrzydlowy powrdt pierwszego stopnia i ba-
listyczny dalszych stopni.

Rombus

Do klasy rakiet nos$nych jednostopniowych nalezy
uklad Rombus o napedzie chemicznym. Jest on po-
mys$lany jako uklad no$ny do transportowania ta-
dunkow do bazy ksiezycowej. Przewiduje sie réwniez
jego zastosowanie do wynoszenia na orbite wielo-
settonowych tadunkéw, lub do przeniesienia statkua
typu czotenko na orbite planety. Powrot Rombusa
bedzie realizowany za pomocg urzadzen oporowych,
czyli ma byé¢ balistyczny. Ma on rakiety hamujace,
spadochrony i lapy-amortyzatory. Jako paliwo prze-
widziano ciekly woddér z cieklym tlenem. O jego
ogromie S$wiadczy $rednica 28 m.

Zasadniczg cechg projektu jest odrzucanie zbior-
nikéw po zuzyciu paliwa. Zbiorniki sg segmentowe
i dzieki ich kolejnemu odpadaniu efektywna wzgled-
na masa $rodka napedowego wzrasta. Cigg Rombusa
w pierwszej wersji wynosi 9000 ton. Daje go segmen-
towa komora spalania o 36 segmentach. Uklad moze
wykonaé¢ swag misje z 6—8 nieczynnymi segmentami.
Stanowi to duze powiekszenie pewnos$ci dziatania.
PrzejScie ze wznoszenia na orbite lub przelgczenie na
hamowanie moze by¢ dokonane przez kazde cztery
segmenty, przy odpowiednim skierowaniu dysz wylo-
towych. Trzy turbopompy zasilajg uktad paliwem,
drugie tyle za$ jest zapasowych. Tak wiec przy roz-
nych zastosowaniach taki segmentowy uklad znako-
micie powieksza pewnos$¢ dzialania. Dla chlodzenia
przy powrocie wykorzystuje sie resztki paliwa, ktore
wyplywajgc i odparowujgc na powierzchni — chlodzg
miejsca narazone na grzanie gazodynamiczne.

W celu uwidocznienia zalet tego ukladu rozpatrzmy,
jak przebiegajg czynno$ci przy starcie. Stanowisko
startowe miesci sie w odlegto$ci 4 km od najblizszych
urzadzen czy schronow. Elementy konstrukecji beda
produkowane w odleglych zakladach i transportowane
do budynku montazowego. Tam nastepuje tgczenie
poszczegblnych zespolow, juz w potozeniu starto-
wym. Pierwsza seria zbiornikéw oproéznia sie w 130
sek po starcie i nastepuje ich odpadniecie na spado-
chronach. Przy powrocie podzielona calo$¢ — silnik,
dysze, zbiorniki boczne i zbiornik gléwny — ma wisk-
sze szanse nierozbicia sie przy zetknieciu sie z wodg,
przewiduje sie bowiem glownie wodowanie na oceanie.

Zewnetrzne ciSnienie dynamiczne oraz ci$nienie
przy uderzeniu o wode nie przekracza cisnienia we-
wnetrznego i dzieki temu zbiorniki nie ulegng zgnie-
ceniu. Uklad odzyskania zbiornikéw o ciezarze 73 kG
zawiera: spadochrony, radiolatarnie, urzgdzenia syg-
nalizacyjne i inne. Majg one stluzyé do szybkiego
cdnalezienia odrzuconych czesci. Zbiorniki odpadajg
parami przéciwleglymi, aby nie zaklécaé statecznosci.



Dzieki duzemu oporowi i matemu ciezarowi wtasci-
wemu grzanie aerodynamiczne jest niewielkie. Pierw-
sze cztery zbiorniki odpadajg stosunkowo nisko i nie
potrzebuja oston termicznych. Nastepnym wystarczajg
wtlasnosci izolacyjne warstwowego pokrycia z tytanu.

Spadochrony otwierajg sie na wysokosci 10 km
i dajg predko$é lgdowania 10 m/sek. Pierwsze zbior-
niki opadajg w odlegloSci 55 km od miejsca startu
i sg odnajdywane przez statki. Nastepne dwa ladujg
juz w odlegto$ci 550 km — sg one $ledzone przez
radar i nastuch wodny. Ostatnia para spada w od-
legto$ci 4500 km i tez jest odnajdywana dzigki rada-
rowi i wyslaniu statkéw w okolice miejsca upadku.

Centralny kadiub Rombuse zawierajacy wyposaze-
nie kierowania 1 urzgdzenia elektroniczne wechodzi
na orbite dzigeki odpowiedniemu manewrowi. Po kil-
kunastu okrgzeniach, w momencie znajdowania sie
nad miejscem startu — na sygnat z Ziemi zbiornik
zaczyna opadaé. Oporowy spadochron zapewnia sta-
teczno$é, na wysokosci 10 km otwiera sie 5 gitéwnych
spadochronéw. Na wysokos$ci 800 metréw odpadaja
segmenty gtdwnego silnika. Z chwilg dotkniecia
ziemi przez tapy (w przypadku ladowania a nie wo-
dowania) przestaja dziata¢ rakiety hamujace.

Zalcty jednostepniowego statku kosmicznego wielo-
krotnego zastosowania

Z rozwazan o przyszitych lotach kosmicznych wy-
nika, ze dla przeprc¢wadzania lotéw na Ksiezyc tadu-
nek wyniesiony na orbite musi wzrosnaé¢ czterokrotnie
w stosunku do obecnych osiagéw. Dla obnizenia kosz-
tow konieczne jest zastosowanie powtarzalnosci i od-
zyskiwania statkow i ich rakiet nosnych. Autorzy
projektow Nexus i Rombus przyznaja, ze wielostop-
niowe rakiety sg bardziej ckonomiczne — jednak
jako zalete rakiet jednostopniowych podkre$lajg
nrostsze manewry (brak oddzielania nizszych stopni)
i zwiekszong pewno$é dziatania. Jeszcze inng zaletg
tego uktadu bedzie krotszy czas poirzebny do zebra-
nia odzyskanych cze$ci sktadowych i zmontowania
ich do powtérnego zastosowania. Kosztv rozwojowe
ulepszenia i postepu technicznego beda nizsze. gdvz
skoncentrujg sie na jednym rodzaju silnika i iednvm
rodzaju zbiornikoéw. Unika sie rozruchu silnikéw
w czasie lotu — te same silniki uruchomione przy
starcie pracujg caly czas. Jako argument koniecznosci
zmniejszenia czeSci statkow kosmicznych i rakiet
nosnych wynoszonych na orbite mozna przytoczyé
liste prawie 300 sztuk obiektow ,,zasmiccajgcych”
przestrzen okoltoziemska i stanowigcvch niebezpic-
czenstwo dla czynnych satelitow orbitalnych.

Uskrzydlone rakiety odzyskiwalne

Zupelnie inne rozwigzania majgce na celu odzv-
skiwanie =zawierajg projekty uskrzvdlonveh rakiect
nosnych i statkow kosmicznvch. Astroplane jest
takg rakieta, a wtasciwie statkiem kosmicznvm -—
7zaklada sie dla niego pionowv start i ladowanie
poziome w miejscu startn. Unika sie tutaj ,,zbiera-
nia” rozsianych czesci, kiore opadajg przy poprzed-
nich systemach.

Astroplance przeznaczony jest zasadniczo do trans-
portu do stacji orbitalnych — w sposéb bezposredni
lub do dalszego transportu za vomoca statkow kos-
micznych ,,czekajacych” na orbicie. Przewiduije sie
Astroplane jedno- lub wiclostopniowe, jak roéwniez
stosowanie ich jako transportowcéw klasy Ziemia-Zie-
mia poprzez ,brzeg” przestrzeni kosmicznej. Cechy
charakterystyczna uktadu jest wykorzystanie
zbiornikow paliwa jako powierzchni nosnvch. Cie-
zar ladujgcego statku wynosi 500 ton, a iego wy-
miary podano na rysunku. Tlen stanowi 74% catko-
witego ciezaru nosnego; znaiduje sic on w zwezaja-
cych sie zbiornikach cylindrycznych w S$rodkowej
cze$ci statku. Ciekly wodoér stanowi 15%/ ciezaru
i mieSci sie w skrzydlowych cylindrach. Silnik gléow-
ny ma 10 segmentéw, kazdy o ciggu do 750 ton —
znajduja sie one w tylnej cze$ci kadluba. Do stero-

»Rombus’” przy starcie

wania stuza osobne silniczki rakietowe o sterowanych
wylotach mieszczace sie na koncach skrzydel, oprocz
tego do sterowania lotu w atmosferze stuzg stery
aerodynamiczne.

Start, jak juz podano, nastepuje pionowo bez sity
nosnej — po 360 sek statek osigea wysoko$é 80 km
i przez krzywa przejscia wchodzi na orbite parko-
wania. Potem nastepuje manewr spotkania (rendecz-
-vous) — dokowanie i przetadunek.

Po odlgczeniu sie od odbiorcy tadunku pod wptly-
wem dziatania rakiet wstecznych statek odpadnie
z lotu orbitalnego, ohnizy sie i wejdzie do atmosfery
pod matym katem.

Dzieki sterowaniu lot jest kontrolowany i pojazd
lotem S$lizgowym wraca i laduje Wlisko miejsca star-
tu. Po kontroli i zatadunku paliwa statek jest goto-
wy do ponownego uzycia. Maksymalna temperatura
od grzania gazodynamicznego nie przeikroczy w czasie
powrotu temperatur dopuszczalnych dla obecnie
znanych stopow niklu. Stosunek sity no¢nej do oporu
wynosi 4,5. Ciezar startowy wynosi 5000 ton, w tym
tadunek 222 tonyv. Dwustopniowy uklad przewidziany
jest dla 1000 ton !adunku wynoszonego na niskag
orbite. Lot na orbite jak i lot Slizgcowy powrotny sa
kontrolowane albo recznie przez zaltoge, albo auto-
matycznie.

Drugim uskrzydlonym statkiem jest Astro. Rézni
sie on od poprzedniego wickszym obkcigzeniem platow
w czasie powrotu i wiekszymi przyspieszeniami. bo
do 5 przyspieszen ziemskich, podczas gdy Astroplane
miatl tylko 3 g. f.adunek tutaj wynosi tylko 25 ton.

Oproécz Astroplane i Astro istnieje caly szereg pro-
jektow z rodziny rakiet wuskrzydlonych. P. Bono
opracowal projekt paraszybowca o skladanych na-
dmuchiwanych ptatach bedacych czesSciowo spado-
chronami. Podobny jest projekt Rogallo. Zbiorniki
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Statek uskrzydlony ,,Astrovnlane’”

1 — przednia cze$¢ zawierajgca tadunek, 2 — zbiorniki tle-
nu, 3 — kabina zalogi, 4 — zbiorniki wodoru, 5-— powierz-
chnie stabilizujgce, 6 — ster kierunkowy

N
A

Przechwytywanie za pomocg balonow

w projekcie Bono nie maja zewnetrznej izolacji prze-
ciw grzaniu gazodynamicznemu, sam wodor (wlasciwie
jego resztki) przy powrocie ma chiodzi¢ odparowujac
na powierzchni zbiornikéw. Drugim projektem tego
samego autora jest sposéb odzyskania typu powrotu
balistycznego z tym, Ze hamowanie dokonywane jest
przez otwieranie ogromnego jakby parasola skiero-
wanego czubkiem w kierunku lotu. Stozek wykonany
jest z materialéw zaroodpornych, otwiera sie pod
wplywem rozprezania sie gazdéw pod powierzchnig.
Po zejsSciu do nizszych warstw atmosfery i wyhamo-
waniu gazy kurczg sie i stozek wyostrza sie zmniej-
szajac niejako samoczynnie swoj opor.

Odmienny od wyzej opisanych sposéb odzyskiwania
proponuje R. F. Brodsky, specjalista astronautyki
z USA. Ma on stuzy¢ do odzyskiwania rakiety Sa-
turn C-5, ktora przy dotychczasowych lotach ule-
gala zniszczeniu. Do bokow rakiety wedlug tego
projektu przylegaja S$cisSle ptaty para-szybowca przy
wznoszeniu. W czasie powrotu nadymaja sie dzwiga-
ry plata i rozchodza sie na boki. Pomiedzy dzwiga-
rami i korpusem rozciggajg sie wiotkie platy —
spadochrony. Przewiduje sie dwa warianty platow:
symetryczny potaczony z kadiubem lub podwieszony.
Dla Saturna ciezar podwieszonego ukltadu wynosi
13,5 tony, integralnego 7,5 tony.

q

Ostatnia faza odzyskiwania jest najtrudniejszym
manewrem — miedzy innymi amerykariskie pojazdy
Mercury opadaly na wode, aby uniknagé mozliwosci
rozbicia o twarde podioze. Brodsky proponuje takie
rozwigzanie: uskrzydlony korpus nalatuje lotem S§liz-
gowym na liny rozpiete pomiedzy dwoma balonami
o Srednicy 70 m. Specjalny hak ukladu zaczepia o li-
ny — nastepuje szarpniecie i korpus zwisa na linach
pod balonami.

Ekonomia odzysku

NASA — Komitet Astronautyki w USA — zaklada
ze po 1965 r. w ciagu 8 lat bedzie wyniesione
200 000 ton na orbite. Wstepne starty Saturna maja
kosztowaé 60 000 dolarow za 1 kilogram na orbicie.
Odzyskiwalno$¢ zmniejszy te cene znacznie, bo do
800 dolarow za kilogram. Przy wielokrotnych startach
kalkulacje firmy ,Raytheon” podajg obniZenie ceny
az do 20 dolaréw za kilogram. Cena jest tu rzecza
wzgledna, gdyz podawane ceny za kilogram nie obej-
muja wielko$ci rakiety i statku kosmicznego. Do
tego zagadnienia powrdcimy.

Wybitni specjalisci statkow kosmicznych Bailey
i Kelly podaja nastepujace zestawienie. Rozwazajg
oni cztery systemy statkow zalogowych Ziemia -—
orbita.

System I uwzglednia maksymalne zastosowanie juz
istniejacych rozwigzan (silnik no$ny Saturn IB oraz
statek nos$ny Apollo). Uklad przy powrocie stosuje
rakiety hamujace i spadochrony. W wyniku jedynie
sama kabina Apollo zostaje odzyskana.

System II jest identyczny z wyjatkiem uskrzydlo-
nego statku powrotu z zaloga na 10 pasazeréw i 2
osoby zalogi. Ten trzeci stopienn i jednocze$nie wtasei-
wy statek jest standardowy dla nastepnych syste-
mow. Ma on przy predkosci naddzwiekowe]j doskona-
tos¢ do 3,5. Najwieksze hamowanie do 1 g.

System III jest catkowicie odzyskiwalny — startuje
poziomo i jest wtasciwie potrojnym samolotem rakie-
towym. Wszystkie stopnie maja skrzydia, lgdowanie
jest samolotowe, poziome na lotnisku. Pierwszy sto-
pien wraca do bazy po manewrach w atmosferze, po-
maga sobie przy powrocie silnikiem turboodrzuto-
wym (start oczywiscie rakietowy). Drugi stopien wy-
konuje lot wokél Ziemi i po hamowaniu wraca lotem
Slizgowym do bazy.

System IV rozni sie od trzeciego zastosowaniem sil-
nika pobierajgcego tlen z atmosfery w pierwszym
stopniu (to znaczy ma silnik przelotowy lub turbood-
rzutowy). Niezaleznie od tego drugi stopien ,‘apie”
réwniez utleniacz (tlen) w c¢zasie swego lotu w atmo-
sferze. Wszystkie cztery systemy niosg 3,3 tony tla-
dunku. Zestawienie ciezarow startowych wykazuje
przewage systemu IV.

System I 704 tony
System II 713 ton
System III 913 ton
System IV 350 ton.

Stosunkowo matly ciezar systemu I wynika z mniej-
szej iloSci pasazeréw, tak ze wtasciwie nie uwzgled-
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Koszt wyniesienia na orbite dla roznych wartantow statkow
kosmicznych



nia sie go w analizie. Réznice na korzy$¢ systemu IV
wzrasta)g przy wiekszej ilosci startow rocznie. Za-
stosowanie mieszanych napcdéw stwarza duze trud-
nosci konstrukcyjne, jednak polgczenie mozliwosci
odzyskiwania 1 zastosowanie napedu pobierajgcego
tlen z atmosfery daje duzg oszczedno$¢ masy starto-
wej.

Najbardziej wszechstronny przeglad ekonomii trans-
portu kosmicznego podaje zestawienie autoréw pro-
jektu Mustard (Multi Unit Space Transport and Re-
covery Device) — wieloczlonowy ukiad transportu
kosmicznego i odzyskiwania. Zestawienie opiera sie
na statku o ladunku 2,5 tony, ale obejmuje rowniez
réozne masy dostarczone na orbite. Podane koszty
dotyczg stanu, jaki wystapi za 10 lat — a wiec
juz tu uwzgledniono przyszty postep -techniczny
i zwigzang z tym obnizke kosztu wynlesienia masy
na orbite. Z =zestawienia wynika niewielki wzrost
kosztu wyniesienia 100 ton w poréwnaniu do 50 ton.
Powyzej 500 ton koszt ten wzrasta szybciej. Przeli-
czajgc cene za kilogram na orbicie otrzymamy 10 000
do 20000 dolaréw za Kkilogram. Krzywa A dotyczy
zniszczonych w czasie powrotu rakiet no$nych i uskrzy-
dlonego statku powrotu. Dla takiego ukladu ma miej-
sce duzy wzrost kosztéw przy rosngcych masach wy-
niesionych na orbite. Ukiad B ma pierwszy stopien
korzystajacy z tlenu atmosferycznego dla predkosci
do Ma =4, dalsze stopnie sg rakietami ulegajgcymi
zniszczeniu. Statek powrotu uskrzydlony wraca na
Ziemic. IFrzy matych masach koszt wypada tutaj
wyzszy, jedynie duze masy dajg nizsze koszty od sy-
stemu A. System C stanowi dalsze ulepszenie ukladu
B. Uklad D to juz uskrzydlone. rakiety wielostopnio-
we 0 poziomym starcie. Przy mniejszych masach
oszczedno$¢ wynosi tu juz ponad 10% i ro$nie przy
wiekszych masach. System E jest nieco ulepszony
przez start ze specjalnego toru — lecz nadal pozio-
mego. Natomiast F to uklad Mustard opierajacy sig
na kilkustopniowym uktadzie jednakowych jednos-
tek. W wyjsciowym zestawie ladunek wynosi 3 tony,
cigzar startowy statku wlasciwego 150 ton, nosicieli
tez po 150 ton. Silniki na ptynny wodoér — ptynny tlen.
System G stanowi tréjstopniowy ukiad, zas§ F tylko
tandem. Dla tysigca ton ladunku taki uklad da dwu-
krotne obnizenie kosztéw w poréwnaniu do zwyklych
niszczacych sie rakiet nos$nych ukladu A.

Sytuacje awaryjne

Podane rodzaje statkéw kosmicznych i sposoby ich
odzyskiwania uwzgledniajg normalny zaplanowany
przebieg lotu.

Inaczej wygladajg sprawy awaryjnego przerwa-
nia lotu 1 odpowiedni przebieg lotu. Wymaga
tc odpowiednich wurzgdzen 1 instalacji, a przede
wszystkim kapsuly ratunkowej bedacej jeszcze jed-
nym rodzajem statku kosmicznego. Doskonale pod-
sumowuje zagadnienia ratunku kosmonautéw radziec-
ki specjalista Zopatin. Dzieli on awaryjne sytuacje
w locie kosmicznym na dwie grupy.

I. Wstepna cze$¢ lotu w czasie od 0 do 5 sek. Moga
tu wystapi¢ najczeSciej nastepujgce uszkodzenia. Wy-
buch silnika — moze on zniszczy¢ rakiete noSng wraz
z kabing zalogi. Utrata ciggu — grozi zwaleniem sig
calej rakiety na Ziemie. Podobne mogg by¢ skutki
silnej niestatecznosci, ktéra moze spowodowaé¢ ruch
statku kosmicznego wraz z rakietami no$nymi w nie
przewidzianym kierunku.

II. Druga grupe stanowig uszkodzenia nastepujgce

po uplywie pieciu sekund lotu. Statek kosmiczny w -

tym czasie wzniesie sie na pewng wysoko$¢ i rodzaje
awarii i ich skutki bedg nieco odmienne. Bedzie tu
grozi¢ odchylenie od wymaganej trajektorii — co
grozi lotem w nie zamierzonym kierunku, lecz nie tak
znacznie odchylonym od prawidlowego jak we wstep-
riej czeSci lotu. Moze zdarzyé¢ sie przypadek nilesta-
tecznosci lub nieskutecznosci sterowania wskutek
uszkodzenia ukltadu sterujgcego. Uklady te jednak
sg dublowane i natychmiastowe przetgczenie powinno
zapobiec nieszczesciu.

Z innych wypadkéw wymienia fopatin pozar, ja-
ko wyjatkowo grozny na statku kosmicznym z powo-
du ogromnej ilo$ci paliwa i tlenu. Dalej moze sie zda-

rzy¢ uszkodzenie urzgdzen zapewniajgcych warunki
zycia niezbedne dla zalogi. Najgorsze bedzie tu roz-
kermetyzowanie kabiny przez uszkodzenie urzgdzen
wentylacyjnych lub wskutek przebicia przez meteo-
ryty. Jak wiadomo, liczono si¢c z tym w pierwszych
lotach kosmicznych, cho¢ — jak wynika z dotychcza-
sowych lotow — niestusznie. Szczegélnie niebezpiecz-
ne sg uszkodzenia na poczatku fazy startowej (poni-
zej 5 sekund), gdyz zbiorniki sg pelne paliwa. W ra-
zie wybuchu ucieczka bedzie mozliwa przez katapul-
towanie, lecz predko$é statku jest niewielka, wiec
unikniecie skutkéw razenia bcdzie trudne.

Akcje ratunkowe

Ogoblnie biorgc rozréznia si¢ trzy rodzaje akeji ra-
tunkowych.

1. Przesiadanie na drugi statek kosmiczny — ra-
tunkowy, ktoéry zblizy si¢ do uszkodzonego statisu
i przeprowadzi manewr policzenia, umozliwiajgc
przejscie do nie uszkodzonego statizu. Podobna proéba
ma by¢ przeprowadzona dla Gemini i Apollo — Ge-
mini ma sie zblizy¢ i ,ratowaé” zatoge Apgollo.

2. Oddzielenie i ratunek w indywidualnych kapsu-
tach przez poszczegélnych kosmonautéw. Stwarza to
potrzebc budowy jeszcze jednego rodzaju statku ko-
smicznego — Kkapsuly ratowniczej.

3. Trzeci wreszcie, najbardziej bezpieczny sposdo
ratunku, stanowi oddzielenie sie catego przodu statku
kosmicznego, zawierajgcego kabing z zalogg. Stanowi
on wowczas oddzielny statek kosmiczny —tez jakby
kapsute, ktéra musi byé zdolna do samodzielnego lo-
tu i zapewni¢ warunki niezbedne do zycia zalogi.

Na fotografiach pokazano przekroéj takiej kapsuty ra-
towniczej i poszczegbdlne fazy jej opadania na Ziemie.
W pierwszej fazie zaczynaja dziata¢ rakietki hamu-
igce, chodzi wiec o lot na orbicie. Dla utrzymania
wlasciwego kierunku i stabilizacji stuzag, oprécz ra-
kietek, wysuniete drgzki. Oprécz tego zaczynajg dzia-
ta¢ dwa przeciwbiezne zyroskopy ustateczniajgce. Juz
w granicach atmosfery otwiera sie maly spadochro-
nik majgcy tez zadanie ustateczniajgce. Na zewnatrz
kapsuta wyposazona jest w ekran cieplny, nastepnie
jest warstwa izolacyjna, ktéra ma nie dopusci¢ do
nagrzania wnetrza. Ma ona réowniez chronié przed
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Spugachion

Lezekiwane ni
L1 R L — Poszczegblne fazy pow-

rotu kapsuly

promieniowaniem. Miedzy podwdéjnymi $Sciankami
warstwy wewnetrznej miesci sie ptaszcz wodny. Re-
szta ciepla, ktora przeniknie przez izolacje, jest po-
chtaniana przez gotowanie wody. Miejsca specjalnie
narazone na grzanie gazodynamiczne pokryte sg ma-
terialami ablacyjnymi.

Po spaleniu sie wstepnego spadochronu nastepuje
swobodne opadanie, wreszcie otwiera sic gtowny, du-
zy spadochron, ktéry ,,doprowadza” juz pojazd do sa-
mej Ziemi. Kosmonauta musi mie¢é na sobie ubior
antygrawitacyjny, bowiem przyspieszenia sa dos¢
znaczne. Kapsula zaopatrzona jest w ptywaki i urzag-
dzenie nadawczo-odbiorcze. Wnetrze zaopatrzone jest
w pochtaniacz CO, i instalacje klimatyzacyjna.

Wieksza, bo dwuosobowa, jest kapsuta ratunkowa
Egress. Jest ona przerobiona z kapsuly ratunkowe]
bombowca B-58. Kosmonauci siedzg jeden obok dru-
giego bez kombinezonéw kosmicznych i osobistych
spadochronow. Skorupa kabiny zamyka sie zaluzjowo.
Spadochron ma S$rednice 18 m. Kapsula ma ksztait
poloéwki orzecha z plaskg strong wykonang z piyty
zaroodpornej. Zaopatrzona jest w rakietke hamujgcg
i rakietki sterujgce — stanowi wigc niezaleznv sta-
tek kosmiczny.
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Fizjologiczne
problemy

niewazkosci

Jednym z czynnikéw $Srodowiska ziemskiego jest
oddziatywanie silty grawitacji. Pod wplywem tej sily
ustroj czlowieka rozwijal w procesie ewolucji swoja
budowe anatomiczng i czynno$ci fizjologiczne narza-
déw. Uksztaltowaly sie w nim odruchowo mechaniz-
my przystosowawcze majace na celu nie tylko prze-
ciwdzialanie grawitacji, ale réwniez wykorzystanie
jej jako $rodka crientacji przestrzennecj. W locie ko-
smicznym znika ciazenie, powstaje stan catkowite]j
niewazkosci a wraz z nim pytanie: czy procesy przy-
stosowawcze wystapig rowniez w nowym nieznanym
dla czlowieka $rodowisku, czy tez powstang zaburze-
nia ustalonych funkecji narzadow wplywajace
w mniejszym lub wiekszym stopniu na przebieg pro-
cesOw zyciowych?

Zanim odpowie sie na to pytanie, nalezy omowié
niektére wyniki doswiadczen przeprowadzonych na
Ziemi, poprzedzajacych 1lot kosmiczny czlowieka.
Przebadanie warunkéw wystepujgcych w stanie nie-
wazkos$ci wymagato ogromnego nakladu pracy zardw-
no inzynieréw, jak i lekarzy. W pierwszej kolejno-
$ci usilowano rozwigzaé problem uzyskiwania stanow
podobnych do niewazkosci w warunkach ziemskich,
w celu przeprowadzenia badan fizjologicznych. Skon-
struowano wieze niewazkosci, na ktéorych mozna byio
uzyskiwaé¢ kilkusekundowe okresy wutratv ciazenia,
wykonywano loty po torze balistycznym, wykorzysty-
wano analogie niewazko$ci do zanurzenia w wodzie,
a nawet diugotrwate bezczynne przebywanie w pozy-

1. Symulowanie
stanu niewaz-
kosci w base-
nie imersyj-
nym




cji lezgce] w celu stworzenia niektérym narzadom
ustroju mozliwosci pracy w sytuacjach podobnych do
dzialania niewazkosci. Chociaz wszystkie wymienicne
mozliwosci mogly tylko do pewnego stopnia odzwizi-
ciedla¢ wtasciwg niewazkos$¢, to jednak przyczynily
sie one do poznania szeregu odczynoéw ustroju po-
twierdzonych w pozniejszych lotach kosmicznych.
Najwiecej doswiadczen zebrano podczas badan ludzi
zanurzonych w wodzie. Uzyskane wyniki badan po-
rownywano nastepnie z wynikami badan prowadzo-
nych w czasie lotu po torze balistycznym. Pomimo
zasadniczych roznic zewnetrznych podobienstwo od-
czu¢ subiektywnych badanych pomiedzy zanurzeniem
w wodzie a niewazkoscig bylo tak duze, ze pozwolilo
wykorzystaé¢ te metode do badan tizjologicznych ja-
ko mniej kosztowng i mniej skomplikowang.

W wyniku tych badan stwierdzono, ze jezeli u czlo-
wieka zanurzonego w wodzie wyeliminuje sie orien-
tacje wzrokowa 1 orientacje przestrzenng pocnodzgcg
z receptorow ustrojowych oraz wylgczy sie bodzce
plyngce z narzgdu rownowagi, wowczas dozna on
analogicznych odczué¢, jaik w stanie niewazkosci. Dal-
sze badania prowzaedzone w tych warunkach wykazaty,
ze nawet przy normalnych ruchach glowy wystepuje
duza nadpobudliwo$¢ narzgdu rownowagi. Zmiany ‘e
sugerowaty mozliwosé wystgpienia specyticznych za-
burzel orientacji przestrzennej, takich jak: brak pra-
widlowe] oceny polozenia poziomego 1 pionowego
wzgledem horyzontu oraz objawow towarzyszgcycn
zwykle chorobie morskiej, jak nudnos$ci, wymioty lub
zte samopoczucie. Duzy wplyw na wystepowanie
wspomnianych objawéw mialy sklonnosci oscbnicze.

Inne prace sugercwaty mozliwos¢é wystgpienia za-
burzen zmystowych wynikajgcych ze zmniejszenia sie
ilosci impuls6w nerwowych pochodzgcycn z oddzia-
lywania $rodowiska otaczajgcego. Uwazano, ze brak
parcia na cialo przedmiotow stykajacych sig z nim
pod wplywem grawitacji ograniczy znacznie naplyw
bodzcow plynacych do osroakowego ukiadu nerwowe-
go z receptorow skornych i podskornych, co sugero-
watlo, ze mogag powsta¢ zaburzenia czucia i orientacji
przestrzennej. Duzy wplyw na powstanie zaburzen ze
strony innycn narzadéw zmystowych bedg miaty: bez-
czynno$¢, odosobnienie, brak bodzcow wzrokowych
(w ciemnosciach) i sluchowych (w ciszy kosmicznej).
Ostrzegano, ze dziatanie niewazkosci przez diluzszy
okres czasu moze poglebia¢ progresywnie zaburzenia
zmystowe. Nie oczekiwano jJednak wystgpienia po-
dobnych zaburzen u kosmonautéw zajetych czynno-
Sciami zwigzanymi z pilotowaniem statku kosmicz-
nego.

Omowione wyzej wyniki budan i sugestie uczonych
znalazly czesciowe potwierdzenie w czasie lotu kos-
micznego. Wiekszo$¢ kosmonautéw stwierdzata, ze
przejscie do stanu niewazkosci zaobserwowali na pod-
stawie swobodnego unoszenia sie¢ przedmiotow w ka-
binie. Jednoczesnie wystgpito ,,uczucie lekkosci”.
U niektérych kosmonautéw (Titow, Nikotajew, Popo-
wicz) tuz po osiggnieciu stanu niewazkosci wystgpily
wrazenia nieprawidlowego potozenia ciala w prze-
strzeni, u innych (Feokistow, Jegorow) zludzenia te
rozwijaly sie w okresie pozniejszym. Zludzenia ru-
chu charakteryzowatly sie uczuciem obracania, opa-
dania i przemieszczania sie ciata wzgledem kabiny.
Zdaniem autoréw radzieckich moga one uporczywie
utrzymywaé sie przez caly lot kosmiczny, niekiedy
catkowicie zanikaé¢, to znéw nasilaé¢ sie. Kosmonauci,
u ktérych zjawiska te wystapity, nie okreslali ich ja-
ko skrajnie nieprzyjemne lub trudne do zniesienia,
uwazali je raczej za pewne objawy zwigzane z samo-
poczuciem. Jest rzeczg interesujaca, ze napinanie
mies$ni i przyciskanie sie do oparcia fotela w znacz-
nym stopniu zmniejszalo ztudzenia ruchu lub likwi-
dowalo je calkowicie. Fakt ten podkre$la znaczenie
receptorow skornych i miesniowych w przywréceniu
prawidlowe]j oceny polozenia ciata w przestrzeni. Lot
Titowa wykazal, ze dluzsze przebywanie w przestrze-
ni kosmicznej moze wywolaé pewne objawy, ktore
okreslil on jako zbiezne z symptomami lekkiego ko-
lysania w chorobie morskiej. Objawy te wystagpily
w czasie czwartego okrgzenia Ziemi i utrzymywaty
sie do konca lotu. Intensywno$¢ ich zmniejszata sie
nieco po okresie snu. Swoista forma ,kolysania kos-

I. Stan krotko'rwatej niewazkosci w samolocie

micznego” stala sie przecmiotem zainteresowania spe-
cjalistow i przysziycn hosmonautow. Nikotajew i Po-
powilcz w c¢13gu pierwszych okragzen Ziemi starali sie
mozliwie ograniczac rucny gitowy, obawiajgc sie po-
wstania podcbnych reakcji. Jednakze nie stwier-
aziwszy zaanych zaburzen tego rodzaju, przestali
ograniczaé¢ ruchy i starali sie sprowokowac wystgpie-
nie zluuzen. Ruchy giowy i tutowia nie wywolywatly
zadnycin nieprzyjemnych wrazen i nie wplywaty na
samopoczucie. Niekiedy jecnak wystepowaly zludze-
nia poiozenia przestrzennego. Zamkniecie oczu po
uwolnientu sie z fotela wywotalo u Nikotajewa trud-
nosci okreslenia poiozenia przestrzennego, okazalo sie
natomiast latwe dla Popowicza, ktéory jako element
orientacyjny wykorzystat szum wentylatora pokitado-
wego.

1'ak wiec dos$wiadczenia pierwszych lotow kosmicz-
nych wykazaty, ze wrazenia subiektywne i reakcje
badanych odzwierciedlajgce zmiany w narzgdach zmy-
slowych i narzadzie rownoswagl wykazujg duze roz-
nice indywidualne. Powigzanie objawéw ,kolysania
kosmicznego” z ruchami glowy i oczu $wiadczy o nie-
watpliwym wspoétudziale w palogenezie tych zjawisk
aparatu przedsionkowego wchodzgcego w skiad narza-
du rownowagi, a takze innych analizatorow ksztattu-
jacych spostrzezeriia przestrzenne.

Inny, réwniez ciekawy, kierunek badan dotyczytl
zachowania sie ukladu kragzenia krwi w stanie nie-
wazkosci. W procesie rozwoju czlowieka uksztalto-
waly sie mechanizmy kompensacyjne pobudzajgce
uklad krgzenia do wyréwnywania zaburzen hydro-
statycznych powstajgcych w czasie przejscia z pozycji
lezgcej do pozycji pionowej. Celowos¢ uksztaltowania
sie tych oaczyndéw byla uwarunkowana budowg ana-
tomiczng ukladu krgzenia. Charakteryzuje sie ona
przebiegiem duzych naczyn krwionosnych w podluz-
nej osi ciata, a wiec rownolegle do wektora dziatania
sily grawitacyjnej. W przypadku pozycji stojgcej stup
cisnienia hydrostatycznego krwi i rozklad cisnien mie-
rzony na roéznych poziomach ciala ulega zmianie.
Azeby cze$ciowo wyrOwnacé réznice cisnien, przyspie-
sza sie akcja serca, wzrasta wentylacja ptuc i zweza-
ja sie te obszary naczyn krwionos$nych, do ktérych
naptywa wieksza ilos¢ krwi. Regulacja ta zachodzi
na drodze nerwowej i hormonalnej poprzez system
receptoréw rozmieszczonych na roznych poziomach
ukladu krazenia. Celowos$¢é iych odczynéw skierowa-
nych na przeciwdzialanie grawitacji w pozycji pio-
nowej traci swoje znaczenie w stanie niewazkosei.
Na podstawie licznych prac, w ktorych jako metode
badania wykorzystano bezczynne przediuzone przeby-
wanie w pozycji lezgcej, stwierdzono znaczne obni-
zenie czynnosci odruchowej regulacji krgzenia, cha-
rakteryzujgce sie zmniejszeniem napiecia $cian na-
czyn krwionosnych i postepujgcym spadkiem obje-
tosci krwi krgzgcej w duzych naczyniach. Przyczyna
powstania tych zaburzen byla bezczynnos$é odczynéw
kompensacyjnych regulujgcych kragzenie krwi w po-
»ycji stojgcej. Utrata wydoinosci tych odczynow wy-
magataby readaptacji do przebywania w pozycji pio-
nowej, w przeciwnym razie doszioby do przemiesz-
czania sie masy krwi w kierunku nizej poltozonycia
obszar6w ciala i niedotlenienia osrodkowego ukladu
nerwowego. Zdaniem autorow amerykanskich sto-
pien uposledzenia regulacji krgzenia bylby u zdro-
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wego czlowieka prawdopodobnie niezbyt szybki i,
aby efekt ten mogt sie uwidoczni¢, stan niewazkosci
musiatby utrzymywaé¢ sie minimum kilka dni. Zasto-
sowanie kostiumow przeciwprzecigzeniowych, banda-
zy elastycznych i innych $rodkow uciskajgcych kon-
czyny zwieksza objeto$¢ krwi kragzacej w duzych na-
czyniach krwionosnych i tym samym ulatwia pracg
serca w tych warunkach. ;

Z fizycznego punktu widzenia stan niewazko$ci nie
stwarza szkodliwych warunkéw dia pracy uxkiauu kKra-
zenla. Oawrotnie, niektore funkecje tego ukiadu stajy
sie utatwione. Np. w stanie niewazkosci eliminuje sig
czynnik cisnienia hydrosiatycznego w naczyniacit
grwionosnych i powstaje wzglednie rOwnomierny roz-
klad krwil Krgzgcej w catym ustroju. Oprocz tego
w stanie niewazkosci nie potrzepa sily miesniowej
niezbednej do podtrzymania pozycji ciata, przez co
zmniejsza sie ilo$¢ energii zuzywanej w czasie pracy
miesniowej. Wydaje sie wiec, ze aziaianie niewazko-
Sci powinno zmniejszyc obclgzenie ukiadu sercowo-
-naczyniowego. Biorgc pod uwage, ze w stanie nie-
wazkosci zaniknie czynnosé receptorow reagujgcycn
na dziatanie grawitac)i, moze dojs¢ do przestrojenia
osrodkéw regulacyjnych ze wzrostem icn pobudliwo-
§ci i labilnosci. W zwigzku z tym mozna oczekiwadg,
ze emocj)a 1 zaburzenia pochodzgce z niarzgdu rowno-
wagi mogg spowodowac chwiejnosé¢ odrucnowychre-
akeji uktaau sercowo-naczyniowego.

Przedstawione zaiozenia teoretyczne byly przea-
miotem szczegodlowej analizy dynamiki roznych wskaz-
nikéw ukladu sercowo-naczyniowego podczas lotu
orbitalnego kosmonautow radzieckich. Wedtug da-
nych Bajewskiego i Gazenki zachowanie sie tetna
w poczgtkowycn okrgzeniach Ziemi wykazywato
znaczne roznice indywiauaine, Czestosé tetna osigga-
ta u kosmonautow najwyzsze wartosci w okresie
przedstartowym i w pierwszych minutach po starcie,
zmniejszajgc sie juz w czasie wchodzenia statku na
orbite. fakt ten S$wiadczy o dominujgcym wplywie
czynnika emocjonalnego w pierwszej fazie lotu. Po
przejsciu do stanu nilewazkos$ci obserwowano stop-
niowe zwalnianie akcji serca zmniejszajace sie z dnig
na dzien i osiggajgce w koncowej fazie lotu warto-
Sci mniejsze anizeli przed lotem. Podobnie w czasie
snu czesto$¢ tetna byla nizsza niz w analogicznych
warunkach na Ziemi. Dane te mogg z jednej strony
Swiadczy¢é o mniejszym zuzyciu energii w stanie nie-
wazkoséci, a z drugiej strony wskazujg, ze proces
adaptacji do warunkéw lotu orbitalnego wymaga
diuzszego okresu czasu, nia przestrzeni ktérego reak-
cje ukladu sercowo-naczyniowego bedag nieadekwatne
poziomowi obcigzenia.

Inne wskazniki zachowania sie ukladu krgzenia,
a wérod nich cisnienie tetnicze krwi, nie wykazaly
wiekszych zaburzen, moggcych sugerowac szkodliwy
wplyw niewazko$ci na ukiad krazenia. Jednakze brak
regulacji odruchowej naczyn krwionos$nych i spadeic
objetosSci krwi krgzgcej w stanie niewazkosci, ktory
nie wydaje sie obniza¢ sprawnosci ukladu krgzenia
w tych warunkach, moze znacznie zaburzy¢ regulacjg
uktadu krgzenia w pozycji pionowej po powrocie na
Ziemie. Na podstawie badan kosmonautow radziec-
kich po kilkudniowym pobycie w staniec niewazkosci
stwierdzono, ze przejscie do strefy oddzialywania
przyspieszen bylo wzglednie dobrze znoszone i nie
wywolalo u nich zaburzen .Swiadomosci. By¢ moze,
ze wplynat na to intensywny program treningowy
prowadzony na wiréwkach przecigzeniowych na Zie-
mi, jak rowniez specjalnie opracowany program ¢wi-
czen fizycznych przeprowadzany podczas lotu kos-
micznego. W kazdym razie po diuzszych lotach kos-
micznych problem readaptacji ukladu kragzenia jest
zagadnieniem otwartym.

Sugerowano réowniez, ze w stanie niewazkos$ci mogg
wystgpi¢ zaburzenia czynnosci uktadu trawiennego.
Przyczyn tych zaburzen doszukiwano sie w niewy-
starczajgcym rozdzielaniu sie gazow i plynow, co
moglto doprowadzi¢ do spienienia tresci pokarmowc]j
1 zaburzen perystaltyki jelit oraz takich objawow jak:
nudnos$ci, wymioty 1 rozwolnienie. Loty Titowa,
Carpentera, Nikolajewa i Popowicza nie potwierdzily
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tych przypuszczen. Wykazaly one, ze czlowiek w sta-
nie niewazkosci moze spozywaé¢ pokarmy state i plyn-
ne. Wedlug dotychczasowych doswiadczen potykanie
i przyswajanie pokarmow przebiega zupeilnie nor-
malnie. Jedynym niebezpieczenstwem jest mozliwosé
pokruszenia ich, a unoszgce sie w powietrzu okruchy
mogg zostaé¢ zassane np. do ukiadow wentylacyjnych
lub wraz z powietrzem dosta¢ sie do ukiladu odde-
chowego kosmonauty i spowodowac¢ zachtysniecie,

Dotychczasowe stosunkowo krotkie loty kosmiczne
wykazaty, ze stan niewazkosci moze w sposob istot-
ny wplywaé¢ na aparat ruchowy czlowieka. Jak wia-
domo, nasz aparat ruchowy jest przystosovrany do
stalego oddzialywania sily cigzenia. Na wykonanie
jakiegokolwiek zamierzonego ruchu zuzyjemy wie-
cej sty niz w stanie niewazko$ci. Dlatego w pierw-
szym okresie niewazkosci powstang pewne Kkolizje
z otoczeniem. W chwill zaniku cigzenia kazdej akcji
bedzie sie przeciwstawiaé¢ jedynie opér atmosfery
wewnatrz kabiny oraz sity bezwladnosci, ktore w
przypadku powolnych ruchow mozna pomingé. Row-
niez praca miegsni, zwigzana z utrzymaniem wiasciweaj
postawy, ulega cgraniczeniu. Stgd tez pochodzi oba-
wa, ze¢ przy preediuzajgeym sie stanie niewazkos$ci
moze wystepowaé¢ zanikanie mie$ni. Brak sily na-
ciskajgcej und stawy 1 koSciec moze byé¢ z kolei
przyczyng odwapniania sie kosci. Procesy te sa stcp-
niowe i alategc jest rzeczg watpliwg, aby mogiy one
osiggngé niebezpieczny poziom w okresie Kkroiszym
1iz miesige. Zjawiska takie obserwuje sie u ludzi
unieruchomionych przez czas diuzszy opatrunkiem
gipsowym. Aby tego unikngé¢, zaloga statkow kos-
micznych bedzie musiala w czasie lotu wylkonywac
szereg specjalnych ¢wiczen gimnastycznych, wyko-
rzystujgc opory tarcia i inne $rodki. Z dotychczaso-
wych lotow kosmicznych wynika, ze pomimo obni-
zonego napiecia miesni kosmonauci nie stwierdzali
jakichkolwiek zaburzen koordynacji ruchéw. Praca
z urzgdzeniami poktadowymi statku, aparaturg nau-
kowg, kamerami filmowymi i innymi przyrzgdami
nie stwarzala dodatkowych trudnosci. Nalezy jednak
przypomnieé¢, ze kosmonauci zapoznali sie z warun-
kami pracy w niewazko$ci podczas lotow treningo-
wych na samolotach.

Reasumujgc to zagadnicnie trzeba podkresli¢, ze
dobrg tolerancje niewazkosci nalezy przypisa¢ regu-
iarnym treningom specjalnym, ktore obejmowatly
nie tylko zagadnienia kondycyjne, ale réwniez ¢wi-
czenia na symulatorach nasladujgcych caty lot koz-
miczny.

Lot orbitalny stwarza czlowiekowi nowe wa-
runki s$rodowiskowe. Nieoczekiwane sytuacje, $wia-
domo$¢ ryzyka i szereg fizycznych czynnikow stre-
sowych oddzialujgcych na jego wustréj powoduje
bardzo zlozony i zagmatwany obraz reakcji psycho-
fizjologicznych. Z przedstawionych niektorych wy-
niko6w badan lotu kosmicznego wynika, ze krotko-
trwale loty orbitalne nie przedstawiaja nicbezpie-
czenstwa ani dla zycia, ani dia wydolnosci czlowieka.
By¢ moze, ze w miare przedluzania sie czasu oddzia-
lywania niewazkos$ci trzeba bedzie podjg¢ S$rodki
zapobiegawcze, m.in. w postaci stworzenia sztucznej
grawitacji w pojazdach kosmicznych, aby zapobiec
mogacym wystapi¢ zaburzeniom podstawowych funk-
cji fizjologicznych. W kazdym razie pierwsi kosmo-
nauci w swoich sprawozdaniach podkreslali, ze pobyt
w stanie niewazkos$ci nie sprawial im trudnosci
w wykonywaniu ich zadan.

Literatura

1. ,,Picrwyje kosmiczeskije polety czelowicka”. Pod red.
N. M. Sisakjana i W. I. Jazdowskiego. Izdat. ANSSSR,
1962.

2. Graveline E.: ;Maintenance of cardiovascular adaptability
during prolonged Wweightlessness”. Aerospace Medicine,
marzec 1962.

3. Holden G., Smedal H., Smith J.: , Physiological instrum-
mentation systems for monitoring pilot response to stress
at zero and high G”. Aerospace Medicine, kwiecien 1962.

4. ,,Effects of weigthlessness in balistic and orbital fligth”.
Opracowanie zbiorowe, Aerospace Medicine, wrzesien 1962,



Mgr inz. RYSZARD WITKOWSKI

Instytut Lotnictwa

Maksymalna predkos¢ $miglowca i mozliwosé jej podwyzszenia

Gléwng charakterystyczng cechg $miglowcéw jest,
jak wiadomo, zdolno$¢ wykonywania letow wiszgcych
(zawisow). Pozwala to $miglowcom na spelnianie
szeregu zadan niewykonalnych przez inne statki po-
wietrzne jak: ratownictwo, transport w niedostep-
nym terenie, prace montazowe, rézne misje wojsko-
we itp.

W wyniku licznvch badan statystycznyveh stwier-
dzono, ze $miglowiec spedza w zawisie drobny zaled-
wie utamek swego zycia, nie przekraczajacy w typach
uniwersalnych 4%. Pozostale 96 $miglowiec prze-
bywa w locie de przodu, przy czym na lot z wysokg
predkos$cia, siegajaca maksymalnej dopuszczalnej,
przvpada z tego az 13,5 [1].

Walka o zapewnienie $miglowcom mozliwie wyso-
kich predkosci lotu poziomego toczy sie od samego
poczatku ich istnienia. Poczatkowo na przeszkodzie
osiggniecia duzych V.. stala niska doskonatosc
aerodynamiczna kadlubow 1 wirnikow oraz mato
sprawne zespoly napedowe. W miare usuwania tych
wad S$miglowcow predkos¢é maksymalna lotu pozio-
mego wzrastala do okolo 200 km/h, przy ktoérej to
wielkos$ci ograniczenie V...« 2zaczglo byé¢ zwigzane
z osigganiem przez lopatyv nosne krytveznych kgtéw
natarcia i wystepowaniern zwigzanych z tym zja-
wiskiem drgan i zaklécen sterownosci. Gdy do na-
pedu $miglowcow wprowadzono lekkie silniki turbi-
nowe, ograniczenie V,,x przez katy natarcia stato siz3
pierwszoplanowe.

Poszukiwania sposobu zapewnienia $miglowcom
znacznie wiekszych niz 200 km/h predkosci lotu przy-
niosty w ostatnich latach szereg rozwigzaa, ktoére
w czg$ci znalazly juz praktyczne zastosowanie w §mi-
glowcach doswiadczalnych, a nawet w niektérych se-
ryvinych.

Celem niniejszej pracy jest wskazanic zasad, na
jakich oparte sg najbardziej znanc ze wspomnianych
wyzej rozwigzan, a mianowicie:

a) dodatkowy cigg do grzodu,

Tablica 1. Dane $miglowca do obliczenn przykiadowych

Moc silnika maks. N =57 KM
Cigzar calkowity Q = 2500 kG
Promien wirnika nosnego R =109 m
Powic; *zchnia tarczy wirnika a R? = 154 m?
Wspotezynnik wypetnicnia o = 0,0545

S = 165 kGm
I = 84,1 kGms*

Moment statyczny topaty
Moment bhezwladnosci lopaty

Stala masowa topaty + = 4,00

Cieciwa lopaty (stala) b=04 m
| Skrecenic lopaty (linlowe) e, = -4° = —0,07 rd
| Tlos¢ topat k=2

Odlegto$¢ przegubu poz. od osl obr. 7, = 0,35 m
Odlcglo$¢ nasady lopaty od osi obr. r, = 0,70 m

0

Opor profilowy ($redni) C,, = 0,008
Gradient sily nosnej a =573
Obcigzenie tarczy wirnika p = 16,2 kKG/m*
Predkos$é katowa wirnika Q 8 m rd/s
Predko$¢ obwodowa koncow lopaty QR = 176 m/s
Wspolezynnik strat brzegowych

(zanicdb.) B = 1,0
Sprawnos¢ napedu n = 0,8
OpoOr czolowy

(pow. plyty rown.) f=14m

b) skrzydlo dodatkowe,

c) sterowanie wyzszymi harmonicznymi,

d) wymuszenie duzvch wahan lopat w plaszczyznie
obrotu.

Rozwazania poprzedzono analizg energetyczng Smi-
glowca dla wskazania, jakie czynniki wplywajg na
ograniczenie Ve moca i analizg katéw natarcia dla
ujawnienia czynnikéw wywierajgcyeh wplyw na
ograniczenie Ve krytyczayvmi katami natarcia.
W tym ostatnim przypadku wzieto pod uwage tvlko
klasvezny wirnik przegubowy:

Dla lepszego przedstawienia rozwazan dodano dn
poszczegbdlnych fragmentéw pracy przykitad liczhowy
odniesiony do hipotetycznego $miglowca o cechach
pcdanych w tablicy 1.

Dla unikniecia zbytniego skomplikowania pracy
przyjeto w niej caly szereg uproszczen, takich na
przyktad, jak ograniczenie sie wytacznie do lotu po-
ziomego lub zalozenie, Ze pochylenie kadluba w locie
do przodu jest réwne pochyleniu tarczy wirnika itd.
Uproszczenia te nie naruszajg ogbélnych wnioskow.

Czynniki ograniczajace maksymalng predkosé Smi-
glowcow

Ograniczenie pre¢dkosSci maksyvmalnej moca zespotu
napedowego

Catkowita moc, jakg w locie poziomyvm dostarczy¢
mrusi do wirnika $miglowca zesp6t napedowy, jest
réowna:

W=N;+ N, + N, (@8]
gdzie:
N — moc oddawana przez zesp6! napedowy,
N; — moc indukowana,

N, — moc profilowa,
N5 — moc na pokonanie oporow szkodliwych,
n — ogoélna sprawnos¢ napedu uwzgledniajgca
straty w przekladniach, na chlodzenie, na-
ped wirnikéw pomocniczych itp.

Wyrazmy poszczegbélne moce elementarne w tali

spos6b, by byly one funkcjg hezwymiarowego wspéi-
X . V-.cosa, v

czynnika predkosci: n :—ffR_ ’—;—J,Q_R.
na znalezienie u odpowiadajacego maksymalnej preg--
ko$ci lotu poziomego $Smiglowca ze wzgledu na ogra-
niczenie mocs.

W locie do przodu z predkoscia wiekszg od |t = 0,1
moc indukowang mozna przedstawi¢ zaleznoscig:

N @
177275 nR2oQ R

Pozwoli to

[KM] (2)

wskazujgcg, ze moc indukowana maleje w miare
wzrostu predkosci.

Moc profilowa $miglowca lecacego poziomo jest
réwna w przyblizeniu:
onR? (QR)%

Np,=Cyy— 875

(1+465u2 [KM] (3)



Moc na pokonanie oporéw szkodliwych mozna
przedstawi¢ jako rowng:

Cysz 0183 (QR)® nR?

Ng=—— o7 [KM] (43)
lub:
f o13(QR)? N
Ne=—q5 KM (‘“’)
gdzie:

Cys: —wspo6lczynnik oporu (Sredni) odniesiony do
powierzchni tarczy wirnika,
f —powierzchnia réwnowaznej plyty plaskiej
= stz -t R2,

Po podstawieniu (2), (3) i (4b) do réwnania (1) otrzy-
muje sie roOwnanie rownowagi mocy:

K,

1]N:[ll/+K'l'=‘l:+K3+K4'p'3 (5
w ktorym wspolezynniki K sg réwne:

K= 375 Rig0r KM

K, = 4,65 K,
Cy, oR? (QR)S
Ky=—g75 — [KM]
fo (QR):
Kiy= "5 [KM]

Rownanie (5) daje siz tatwo przeksztalci¢ w réowna-
nie 4 stopnia:
K3 - 'I]N K1

K, u =+ K, =0 ®

ktorego rzeczywiste pierwiastki mogg by¢ znalezione
wykres§lnie. Dodatni pierwiastek rzeczywisty repre~
zentowa¢ bedzie u odpowiadajace maksymalnej osig-
galnej (ze wzgledu na moc) predkosci poziomego lotu
Smiglowca.

Dla Smiglowca przyjetego jako przykiad obliczenio-
Wy mamy:

K, =123 KM

K, = 355,3 KM

K,
w' T K. Bt

K, ="176,4 KM
K, = 6360 KM
K; — 2N = — 383,6 KM.

Rownanie (6) dla przyklacdowego $miglowca ma po-
staé:
1t + 0,05585 w¥ — 0,06031 w + 0,001933 = 0

Spelnione jest ono przez 1= 0,362, co cdpowiada
maksymalnej predkosci lotu poziomego (ograniczonej
moc3):

Vinax = nQR = 0,362 - 176 = 63,7 m/s = 229,4 km/h.

Ograniczenie predkoSci maksymalnej katami na-
tarcia lopat

Wiekszos$¢ wspoéliczesnie uzytkowanych SmigltowcedHw
wyposazona jest w wirniki przegubowe, tj. takie, kto-
rych lopaty nosne zawieszone sg w glowicy w sposéb
zapewniajgcy im swobode wahan w plaszczyznie
obrotu i ptaszczyznie do niej prostopadiej. Cenng za-
letg takiego wirnika jest brak mcmentéw gngcych
u nasady lopat.
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1. Kat natarcia c¢lementu jopaty

Wahania topat wirnika przegubowego w plaszezyvi-
nie prostopadiej do plaszczyzny obrotu wyrazi¢ moz-
na szeregiem Fouriera:

B=a, — a,cosy — bysiny — «,cos 2y — bysin2y (7)

gdzie:

f—kat wzniosu tlapaty. tj. kat zawarty
miedzy podluzng osig lopatyv i plasz-
czyvzna sterowania,

a, — kat stozka swirnika, tj. niezalezny od
azvmutalnego polczenia lopaty kat za-
warty miedzyv jej osig pociuzng i pla-
szezyzng koncoéw iopat (ay =0 w z2a-
wisie),

a, b, a, b, — wspodlczvnniki przedstawiajace ampli-
tudy harmonicznych wahan lopaty wo-
ko6l przegubu poziomego,

P —azymut lopzaty, tj. kat zawarty miedzy
podluzng osia lopaty i podluina osig
Smigloweca, liczony od tylnego potoze-
nia zgodnie z kierunkiem obrotu.

Sterowanie wirnikiem przegubowym odbywa sie
najczesciej za pomocg tarczy sterujgcej zapewniaja-
cej zmiane kagta nastawicnia lopat wedlug prawa:

=%, — A, cos Y — B, sin ¢ {8)
gdzie:

U —kat nastawienia, tj. kgt zawarty miedzy cie-
ciwag profilu lopaty i plaszczvzng cbrotu
(koncow lopat),

Uy — $redni, niezalezny cd azymutu lopaty, kat
nastawienia, wokél ktorego maig miejsce
harmoniczne zmiany 13 (skok ogélny wir-
nika),

A, B —wspoélezynniki przedstawiajace amplitudsy
harmonicznych zmian kata nastawienia.

Dla znalezienia zwigzkéw okreslajgcvch kat natar-
cia elementu lopaty wirniika rozpatrzyé nalezy obraz
wektoréw predkosci w otoczeniu takiego elementu.

Jak wida¢ z rvs. 1 kat natarcia jest rowny:

WZ

== — arctg =— 9

o=1 —
WI

gt

Biorge pod uwage, ze kat & jest wartoscig mala,
mozna ogoélne wyrazenie (9) przedstawié¢ jako:
WZ

=1 — W (10)

X

Wektor Wy przedstawia prcdkos$¢ oplywu elementu
lopaty; jest on prostopadly do podtuznej osi lopaty
i lezy w plaszezyznie obrotu wirnika. Predko$¢ Wy



jest sumg odpowiedniej skladowej predicosci lotu do

przodu V i predkos$ei obwodowej wywolanej obrotem
wirnika z predkoscia katowa O:

W=V -cos aysin )+ Qr (11)

Jesli idzie o wyrazenie na predkosé W, bedzie ono

zalezne od plaszezyzny odniesienia wartoéci katowych.

Przyjmujac za taka plaszezyzne odniesienia plaszezy-

zne koncéw lopat (plaszezyzne tarczv) predkose W.
mozna przedstawié jako sume:

W.=V-sin ay + ¢V : cos «y cos ¢y + v (12)
gdzie v — predkosé indukowana.
Po podstawieniu wyrazen (8), (11) i (12) do wzoru

(10) otrzymuje sie wyrazenie na kat natarcia elemen-
tu lopaty:

o =1, — A cosy — Bysinyp +

V sin ay + ayV cos @ cosp + v

o B ‘_] C-(;)S l’.{ “_, Sin 1'] —.[-—_.Q-r = (1&']

Aby otrzymaé wyraZzenie na kat natarcia jako funk-

’ ; ; . v

cje bezwymiarowego wspélezynnika predkosdei u = OR
- - - - - . el v -

bezwymiarowej predkosei indukowanej v =Qgr! bez.-

2 = T 5 ; i oS
wymiarowego r— R nalezy ostatni czlon wyrazeniz
(13) pomnozyé i podzielié przez predkosé obwodowa
konca lopat QR:
=1, — Aycosy — B;siny +

w(sin o  + arcos Ly, COS ) T v
i — (1da)
1L COS ¢ 4 Sin ap +7r

Pavne [2] podal zwiazck wspblezynnikéw A, 1 B,
ze wspolezynnikami wahan lopat i pewnymi geome-
trveznymi wielkosciami Smiglowcea:

0.5 wa, + [r — f;)bl
= s (11)
psiny 4+ 7

0,5 1 b, — (r — 1) 0,

=" e
usiny + r

(15)

ktore dla uwszglednienia kata natarcia wirnika o,
nalezy przepisa¢ w postaci nastepujacej:
0,5 1L a, Cos oy + (r = rt.) b,

— A= — (142)
y. €oS oy Sin P +

0,5 u by cos ty, {r T")ﬁ (55

18 COS Sln 11‘ _I" T

1

Po wstawieniu powyzszych zwiazkow do (13a) 1 wy-
konaniu zgrupowan wyrazow ofrzymamy, ze kat na-
tarcia elementu lopaty jest réwny:

1
- {[0,5 ;La,cosm,b-!—

e e o
1L COS Oy Sin 1[l + T

4 (r— 1) b, — 1@, cos ay,] cosp + [0,5 1 b, cos oy Tt

— (r — 7o) o] siny — wsin ay — V) e

Jeéli wzigé pod uwage najezeSciej spotykane roz-
wiazanie konstrukcyjne lopaty z liniowym skrece-

]

2. Lopata nosna wirnika

niem, w ktérej kat nastawieniaz elementu wzgledem
plaszczyzny obrotu jest rowny:

0 =1+ 1 s (17

oraz jesli uwzglednié¢, ze zgodnie z hipoteza Glauerta
lokalna predko$é indukowana na elemencie lopaty
jest réwna:

v =, (1 + K rcos ) (18)

to wyrazenie na lokalny kat natarcia przyjmie po-
stac:
-1

a="1+ F s+ — —-

: — {]0,5 wa,cos ay +
ILCOS thy: SIn A 4+ 7

{7 — 5'_‘1} b, — na, cos u, Kryg] cosap -+ [0,5u b, cos ay, +

—(r=7r)a]siny — psina, — vy} 18

We wzorach powyzszych zastosowano nasiepujace
oznaczenia: :

1, — kat nastawienia lopaty u nasady (r = 0),
B#os — calkowity kat skrecenia lopaty na jej
koricu (r=1),
. ?)
Vp -E,R_wzg]edna $rednia predko&é indukowana,
K — wspélezynnik uwzgledniajgey nieréwno-
miernosé¢ rozkladu predkosci indukowanej
na tarczy wirnika w locie do przodu, dla
duzych predkosci lotu moze byé on przy-
jety K>~ 0,5 [3].

Jak wida¢ z podstawowego zwiazku (19) kat natar-
cia elementu lopaty zaleiny jest od:

a) skoku ogélnego lopaty 0 z uwzglednieniem skre-
cenia,

b) kata natarcia tarczy wirnika o,

¢) wzglednej éredniej predkosci indukowanej 2y,

d) wspoétezynnikéw wahan lopaty ag, @, by, @, by,

e) predkosei lotu u,

f) polozenia elementu wzgledem osi obrotu 7,

g) azymutalnego polozenia 1.

Rozpatrzmy kolejno wymienione powyzej wielkosci.

Skok ogélny 1, (u nasady) moze byé przedstawiony
zaleznoscig zaczerpnieta z [2]:

Cohpgr — (£ + 0,502 1) Do + L5 1
b= Toset, en
8T 8 Q 1
T 0(QR)ZRakb, o (QR)2R akb, cosa,,
(21)

1

b - -
t, =4 f p 171 dr (patrz rys. 2) (22)
o

To

A= sin aw + ¥ (23)
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3. Sily dzialajace na smiglowicc ,,czvsty’s w locie poziomym

(obraz uproszczony)

Kat natarcia wirnika «, znaleziony zostaje z ana-
lizy rownowagi sil dzialajgcych na $miglowiec w lo-
cie do przodu. Dla unikniecia zbytniego skompliko-
wania rozwazan zaniedbamy tu $wiadomie zmiane
tw wynikla z dzialania momentéw (rys. 3).

Rzutujac sity dzialajgce na $miglowiec na kieruneic
lotu prostopadly do niego otrzymujemy:
T : sin oy =P, (29)
T:cos o=@
Dzielgc réwnania stronami otrzymamy:
tg o = PQ’C (25)

Sita P, przedstawia sume wszystkich oporéw dzia-
tajgcych na $miglowiec w locie do przodiu, a miano-
wicie:

a) profilowego oporu wirnika P,

b) oporu indukowanego P,

c) oporu szkodliwego Py,

Py =P, + Pi + Ps: (26)

Opory skladowe znajdujemy z wyrazen na analo-
giczne moce skladowe przytoczonych jako wzory (2),
(3) i (4), pamigtajgc, ze kazda moc elementarna (KM)
moze by¢ wyrazona jako iloczyn oporu i predkosci
iotu:

P:V _ _PpQR

N8 75
skad
75N  75-N
P=—% T wlE @n

Korzystajgc ze zwigzkow (2), (3), (4) i (27) otrzymu-
jemy nastepujgce wyrazenie na opory skladowe:

Cap? .
Pp= m 1+ 4,65 n») @ (28)
Eas Q i Cz
By (29)
_Q f
Py, = C, aR® (30)
gdzie:
2T 20
Cr=—nrronr & —armw
ot R* (QR)? or Rz (QR)*
2 Q O=

C: = o Rez (ORy: = "2

12

Po zsumowaniu oporéw elementarnych zgodnie
z (26) i podzieleniu sumy przez ciezar Smiglowca @
otrzymujemy z (25):

Capo . Cr fu?
o, = arctg m (1 + 4,65 n?) + vl e + m

(31)

Srednig predko$é indukowang wyznaczy¢é mozna

z wystarczajgcej dla celow niniejszei pracy prostej
zaleznos$ci:

)
Y =5 0enQR (32)
gdzie:
p — obcigzenie tarczy wirnika »p = 2R>
e — wspotezynnik uwzgledniajgcy Srednie straty

brzegowe przyjmocwany zwykle e 0,92 lub
w postaci bezwymiarowej:

»
Y= 2 oecu (QR): (322)
Wspolczynniki badan lopaty przegubowej (s, a,,
b,, a,, b, stanowia nicwatpliwie jeden z bardzigj
klopotliwych do obliczenia elementéw. Poniewaz jed-
nak dla prowadzonych rozwazan nad predkoscia
maksymalng wspélczynniki te nie muszg byé okreslo-
ne ze zbyt wielkg dokladnoscig, mozna wyznaczyé je
sposobem podanym w Report NACA 716 z 1941 r,
przytoczonym w pracy A. Gessowa i G. C. Myersa
[3]. Sposob ten polega na obliczeniu wspodiczvnnikow
jako funkcji wspoéiczynnika przeptvwu przez wirnik 2,
skoku ogdlnego 1, kata skrecenia 1, charakterys-
tveznych wielkos$ei lopaty (moment bezwladnosci
wzgledem przegubu I, moment statyvezny S) itp.- Po-
mocg w obliczeniu sg gotowe wspodlczynniki liczbowe
d,, przytoczone w tablicy 2, a zwigzane ze wspol-
czynnikami wahan w spos¢b nastepujacy:

a 1 S
o Te)  ©9

= h [dl b dy Oy + dydso —

ay =d; kh+ ds 35+ ds B (34)
b, . 0 1 S -
5 =2|d; r+ dg Uy, + dg Vso + Z'I!J:"dm (35)
[
F =dy )+ dyp Yy + diz3 P (36)
b, ,
-("2 =dy»+ dys Uy + dyg B0 (37)

Tablica 2

/

0,25 | 0,30 0,35 0,40
n =

| all 0,1526 0,1530 i 0,1535 0,1542 |

| d, 0,1178 0,1210 | 0,1245 0,1285

| rl; 0,0905 0,0926 0,0949 0,0975
d, 0,5438 0,6592 ‘ 0,7781 0,9011
d 0,7154 0,8737 | 1,0404 1,2172
d, 0,5199 0,6343 0,7545 0,8813
d, 0,0517 0,0619 0,0720 0,0822 |
d, 0.0401 0,0492 0,0590 0,0695
d, 0,0308 0,0376 0,0449 0,052 |
dyy —0,3328 | —0,3939 = —o0,4522 | —0,5071
d,, 0,7694
d, 0,6890
d, 0.5246
d, —0,1573 |
d, —0,1907
o . —0,1423

|




Pozostale wielko$ci wplywajace na kat natarcia
elementu lopaty nie wymagajg wyjadnien.

Tablica 3

n
Wielkosé [ - —
- - 0,25 0,30 | 0,35 0,40
|Kat natarcia tar-| [
czy wirnika o | 9933’ 10022’ 1145’ | 13039
0,167 0,180 0,205 0,238
Kat nastawienia
topaty u naso-
dy '30 ‘ 11012’ | 11°43° 12°33’ 13741’
| 0,195 0,204 0,219 0,239
|Predkoéé induk. ‘
| v, 0,00908 0,00757 0,00649 | 0,00568
Wspotczynnik
przeptywu 1 0,0505 | 0,0614 | 0,0777 ‘ 0,1000
Wspotezynniki | |
! wahan: / | |
Y 0,1922 0,2181 0,2575 0,3112
| @, 0,1305 ‘ 0,1743 0,2208 0,3193
‘ Dl | 0,0653 0.0887 0,1217 | 0,1676 [
a, 0,0085 0,0136 0,0213 0,0328
b, | —0,0022 —0,0035 | —0,0054 ’ —0,0082

Obliczenie podstawowych wielkosei wplywajgcych
na kat natarcia i wstawienie ich do zaleznosci (19)
stwarza mozliwo$¢ wykreslenia rozkladu kagtow na
calej tarczy wirnika. Dla analizy predkos$ci maksy-
malnej -jest to jednak czynnos$é zbyteczna. Wystarcza
zbadanie kata natarcia na promieniu r=20,7 w prze-
dziale azymutéw 180° << ¢ << 360°. Wedlug przyjetych
kryteriéw za graniczng predko$¢ maksymalng przyj-
muje sie te, przy ktoérej kat natarcia elementu poto-
zonego na r':0,7 W wyzej wymienionym przedziale
azymutow osiggnie warto$é¢ oy, = 16°.

Dla przytoczonych warunkéw wzér (19) na kgt na-
tarcia przyjmie postacé:

1

a =10y 4 0,7 §os + {[0,5 na,cos aw +

W COS ty Sin ¢ + 0,7

4 (0,7 — 7Tg) by — Qg cos a. — 0,35 v,] cos Y +

-+ [0,5 1t b, oS ay + (0,7 — ;U) a;] sin P — wsin «y, —-?;0}
(19a)

20 ———

x/°]

15

10

780 278 T

4. Kat natarcia w przekoju lopaty r = 0,7 (Smiglowiec
»nczysty”),

Ten witasnie wzor postuzyt do przeliczenia katow
natarcia lopaty nosnej $migloweca — przykiadu. Otrzy-
mano dla tego $migloweca:

Cr = 0,00838
t, = 3,800
t, = 1,995
t, — 1,333
t, = 1,000.

Inne wielkosci zwigzane z predkoscig lotu zawiera
tablica 3.

Przebieg katéw natarcia « w przekroju na pro-
mieniu r = 0,7 przedstawia rys. 4. Jak z niego wynika
graniczna warto$¢ o« = 16” osiggana jest przy u = 0,312,
co daje maksymalng predkos$é¢ lotu $Smigloweca ogra-
niczong katami natarcia réwng:

Viax = WQR = 0,312 - 176 = 54,9 m/s = 197,7 km/h.
Jest to predkos$é¢ o 31,7 km/h mniejsza od tej, jakay
obliczono z mocy zespolu napedowego.

100 LAT W StUZBIE TECHNIKI POLSKIEJ

Pod tym hastem tygodnik PRZEGLAD TECHNICZNY S$wiecil swdj jubileusz

w pazdzierniku br. Jest to duze wydarzenie w prasie nie tylko technicznej. Od

poczatku swego istnienia ,,pismo poSwiecone przemyslowi krajowemu, obejmujgce

| zastosowania inzynierii cywilnej, budownictwa, goérnictwa, mechaniki, metalurgii

| oraz technologii chemicznej i mechanicznej” kontynuuje te zatozenia sprzed 100 lat,

oczywiscie w duzo szerszym zakresie. Pismo ciggle sie rozwija réwnolegle z roz-

wojem nauki i techniki. Jego tres¢ nadgza za zmianami i nowymi osiggnieciami, za-

wiera publikacje zaznajamiajgce z ogdlnym postepem nauki i techniki. Jest tak re-

dagowane, aby z pozytkiem i zainteresowaniem czytali je przedstawiciele wszystkich

specjalnosci, a takze zawoddw mnietechnicznych. Pismo zaznajamia z caloksztaltem
probleméw ekonomicznych i gospodarczych kraju.

Z okazji pieknego jubileuszu pisma skladamy catemu Zespotowi Redakcyjne-

mu serdeczne gratulacje oraz zyczenia dalszej owocnej pracy w stuzbie rozwoju

postepu technicznego dla dobra naszego kraju.

TECHNIKA LOTNICZA I ASTRONAUTYCZNA

Redakcja miesiecznika
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Sprawozdanie z konferenciji naukowo-iechniczneiv
w Instytucie Lotnictwa na temat konstrukcii lekkich

W zwigzku z dwudziestoleciem
istnienia Instytutu Lotnictwa odby-
ta sie tam w dniach od 30 maja
do 1 czerweca 1966 roku konferencja
naukowo-techniczna poswiecona za-
gadnieniom konstrukcji lekkich. Ce-
lem konferencji bylo rozpowszech-
nienie do$wiadczen i osiagnie¢ kra-
jowego przemystu lotniczego w
dziedzinie nowych materialéw, me-
tod technologicznych 1 rozwigzan
konstrukcyjnych majgcych na celu
zmniejszenie ciezaru konstrukcji, a
w szczeg6OlnoSci w zakresie zagad-
nien materialowych, technologicz-
nych 1 wytrzymato$ciowych kon-
strukeji skorupowych i przekitadko-
wych. Konstrukcje te cieszg sig
obecnie duzym zainteresowaniemn
réwniez ze strony innych rodzajow
przemystu, znajdujgc coraz szersze
zastosowanie, w szczegdlnoSci w
dziedzinie komunikacji.

W pierwszym dniu konferencji
wygloszono i przedyskutowano je-
dena$cie referatow. Referat wstep-
ny wyglosit prof. dr inz. Zbigniecw
Brzoska z Politechniki Warszaw-
skiej. Referent podkres$lit znaczenie
wonstrukceji lekkich w budowie sa-
molotéw, Smiglowcow, samochodow,
kolei i statkow. We wszystkich tych
zastosowaniach konstrukcje, lekkie,
samonos$ne, majg jedng wspolng ce-
che, a mianowicie stuzg rownoczes-
nie do izolowania przewozonego la-
dunku — ludzi lub towardéw — od
otoczenia oraz do przenoszenia ob-
cigzen. Obcigzenia sg na og6él zmien-
ne, przy czym charakter ich zmien-
nosci jest najczgsciej typu przypad-
kowego, losowego. Aby mozna bylo
poprawnie zaprojektowaé¢ konstruk-
cje tego typu, konieczna jest zna-
jomos$¢é dziatajgcych obcigzen i zna-
jomos$¢ charakterystyk zastosowa-
nych materiatéw. W metodach obli-

Fot. Z. Smusz
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czeniowych konstrukeji lekkich do-
konal si¢ w ostatnim dziesieciole-
ciu powazny przewrot przez wpro-
wadzenie do obliczen rachunku ma-
cierzy i zastowanie maszyn mate-

matycznych. Rachunek macierzy
umozliwia wygodny zapis mate-
matyczny obcigzen wielokrotnie

statycznie niewyznaczalnych ustro-
jow z kilkuset niewiadomymi, co
przy zastosowaniu maszyn mate-
matycznych pozwala na badanie
szeregu wariantéw konstrukeji, jej
optymalizacj¢ 1 przeprowadzanie
modyfikacji. Odrebne zagadnienie
stanowi statyka Kkonstrukcji, ze
wzgledu na niekorzystny charakter
pracy konstrukeji po przekroczeniu
naprezen krytycznych i utracie sta-
teczno$ci. Ostatnio wprowadzono do
rozwigzywania zagadnien statecz-
no$ci konstrukeji metody opierajg-
ce si¢ na rownaniach nieliniowych.
Jezeli chodzi o technologi¢ i mate-
riaty, to znaczny postep obserwuje
sie w dziedzinie lgczenia materia-
16w i w dziedzinie stosowania two-
rzyw sztucznych, szczegélnie w kon-
strukcjach przekladkowych. Refe-
rent zwroécit uwage na fakt, ze o
jakosci konstrukeji decydujg przede
wszyvstkim koszty jej eksploatacji,
ktore sg z reguly wielokrotnie wiek-
sze od kosztow wyprodukowania
lkonstrukcji. Znaczenie ma wiec nie
tvlko lekkosé konstrukeji, lecz row-
niez jej trwalo$¢, niezawodnos$é pra-
cy oraz latwo$é obstugi i konser-
wacji.

Megr inz. Jenusz Lazinski z Insty-
tutu Lotnictwa przedstawil referat
pt. ,,Metoda okre$lania rozkladu na-
prezen w konstrulkcjach skorupo-
wych o odksztalcalnych wregach”.
Autor omoéwil metode okres§lania
rozkladu naprezen w cylindrycznych
konstrukecjach skorupowych z

uwzglednieniem dziatania obcigzen
poprzecznych i Sciskajgcych (roz-
ciggajacycn) na odksztaicalne wre-
gi, wykazujgc, ze w przypadKku naj-
cze$cie] stosowanych w  konstryk-
cjach lotniczych malo sztywnych
wreg rozktad naprg¢zen znacznie roz-
ni sie od rozktadu elementarnego,
wyznaczonego wedlug teorii zgina-
nia., W zwigzku z tym konstrukcje
tego typu powinny byc¢ obliczane
przy uwzglednieniu wzajemnego od-
dziatywania odksztaltcalne] wregl i
powioki. Metoda jest oparta na za-
sadzie cigglo$ci odksztatcen w po-
szczegbdlnych elementach konstruk-

cji. Koreterent — prof. dr inzi. Z.
1Brzoska — zwrocit uwage na fakt,
ze przedstawiona metoda  jest

pewng modyfikacjg modelu Wlaso-
wa, K1ory polega na podziale powto-
lci na nieskonczong 1los¢ pierScieni
polgczonych ze sobg konstruke)a
sratows.

Dr inz. Stanistaw Lukasicwicz z
irolitechniki Warszawskiej w refe-
racie pt. ,,Dzialanie obcigzen sku-
pionych na konstrukcje crenko-
scienne” podal metode rozwigzywa-
nia konstrukcji cienko$ciennych ob-
cigzonych sitami skupionymi. Me-
toua polega na podziale tego rodza-
ju obcigzenia na dwie czgSci: 1)sa-
mozrownowazone obcigzenie lokalne
1 2) oddziatywujgce na catg kon-
strukeje obcigzenie ogodlne. Podzial
tak: znacznie utatwia obliczanie na-
pr¢zen, gdyz naprezenia wywotlane
vocigzeniem lokalnym oblicza sie za
pemoca prostych wzordow zaleznych
tylko od niewielu parametrow okre-
Slajgcych konstrukceje, a naprezenia
wywoiane obcigzeniem ogoélnym —
za pomocyg szeregdéw Fouriera lub
catkowania numerycznego.

W referacie pt. ,,Statecznosé¢ plyt
dwuwarstwowych wolnopodpartych
przy obcigzeniu $cinajgcym” mgr
1nz. Franciszek Romandw z Politech-
niki Wroctawskiej wyprowadzil za
pomocg metody energetycznej wzor
na wspoéiczyvnnik k, Kktory okredla,
iile razy naprezenia krytyczne pityty
przekladkowe] sg wieksze od na-
prezen krytycznych samej oktadzi-
ny. Ze wzoru tego wynika, ze tak
mozna dobraé¢ grubo$¢ usztywnia-
cza, ze przy obliczaniu plyty decy-
dujgca staje sie wytrzymaltos¢ na
zniszczenie okladziny lub usztyw-
niacza, a nie statecznos¢. Wediug
Ikoreferenta, obliczone przez autora
wartosci wspoiczynnika k sa za wy-
sokie, co jest spodowodane btednym
zalozeniem rowno$ci naprezen Sci-
najagcych w usztywniaczu — zatlo-
zenie takie jest rownoznaczne z za-
tozeniem roéwnoleglych przemiesz-
czen wszystkich elementow usztyw-
niacza po utracie stateczno$ci.

Dr inz. Zdzistaw Tereszkowski z
Polit. Warsz. w referacie pt. ,,Pra-
ca pretéow cienkosciennych po lo-
kalnej utracie statecznos$ci” omoéwit
zachowanie sie cienkosciennych pre-



tow dwuteowych i ceowych przy
obcigzeniach wiekszych od obciazen
powodujgcych lokalne pofalowanie
iego poblek, okre$lit wartosci mak-
symalnej sity, ktéra moze przenosic

pret, i przeanalizowal parametry
wplywajgce na te wartosSci. Autor
uzyskal teoretyczne potwierdzenic

faktu, ze pret cienko$cienny po lo-
kalnej utracie stateczno$ci nie traci
swych witasnos$ci- uzytkowych oraz
iloSciowe ujecie tego zjawiska dla
pretow ceowych i dwuteowych.
Wedlug oceny koreferenta praca
dra Z. Tereszkowskicgo jest jedng
z nielicznych prac, w ktdrej rozpa-
truje sie zespo6l elementéw preta,
przy czym na podkreSlenie zaslugu-
je fakt, ze zagadnienie rozwigzano
W sposéb nieliniowy ograniczajgc
sie do rownan roézniczkowych niz-
szych rzedow (pierwszego i drugis-
go), co zapewnilo wiekszg doklad-
nos$¢ wynikow.

Mgr inz. Zdzistaw ZFHapinski z
Instytutu Lotnictwa w referacie pt.
»Statecznos$é¢é plyt warstwowych z
okladzinami ze sklejki” rozpatrzyt
stateczno$¢é $Sciskanych ortotropo-
wych ptyt przektadkowych utwier-
dzonych na wszystkich czterech kra-
wedziach. Obliczenia teoretyczne i
badania do$wiadczalne odnoszg “sie

do ptyty, ktorej okladziny sa wyko-
nane ze sklejki brzozowej, a wypel-
niacz z ekspandowanego polichlorku
winylu. Autor podat zalezno$ci teo-
retyczne na site krytyczng przy S$ci-
skaniu, ktore zostaly wyznaczone
przy zastosowaniu metody wariacji
energii catkowitej dla plyty prze-
ktadkowej oraz wyniki badan do-
Swiadczalnych i przeprowadzil po-
réwnanie wynikéw teoretycznych z
do$wiadczalnymi.

Dr inz. Bogustaw Cie$lar i dr inz.
Zdzistaw Gabryszewski z Politech-
niki Wroctawskie] przedstawili re-
ferat pt. ,Niektére problemy sztyw-
no$ci laminatéw”. Podano w nim
teoretyczng analize sztywnos$ci pre-
ta pryzmatycznego z laminatu o
zbrojeniu réwnoleglym. Korzystajgc
z prawa Hooke’a i zasady Bernoulli-
-Eulera, wyznaczono sztywnos$é pre-
ta, co umozliwilo okreS$lenie obli-
czeniowego modutu sprezystosci la-
minatu. Z analizy wzoru na obli-
czeniowy modul sprezysto$ci wyni-
ka, ze przy dostatecznie duzej ilo-
sc1 warstw zbrojenia modul ten
nie zalezy od ilosSci warstw, wobec

czego podany wzér moze byé wyko-
rzystywany rdwniez do obliczania
moduiu sprezystosci podtuznej two-
rzywa bezwarstwowego. Przeprowa-
dzone badania do$wiadczalne po-
twierdzajg stusznos¢ wyprowadzo-
nych zwigzkow.

W referacie pt., Ksztaltowanie wy-
trzymato$ciowe metalowych potg-
lgczen Kklejowych” dr inz. Robert
Cichowicz z Wojskowej Akademii
Technicznej wykazal, zZe sposobh
ksztaltowania koncowych cze-
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§ci metalowych elementéw 1tgczo-
nych za pomocg klejenia ma duzy
wplyw na rozklad naprezen w spoi-
nie klejowej, a tym samym nawy-
trzymato$¢ calego polgczenia. Autor
wyprowadzil réwnania roézniczko-
we funkecji naprezen stycznych w
spoinie klejowej dla dwoéch przy-
kladéw polaczen o ksztaltowanych
obrysach koncowych cze$ci 1gczo-
nych elementéw i podal metody ich
rozwigzan przystosowane do catko-
wania numerycznego. Przeprowa-
dzona w pracy analiza wplywu nie-
ktorych parametréw na Srednig
warto$é naprezenia stycznego wy-
kazuje wzrost wytrzymatosci potg-
czenia ksztaltowanego w pordéwna-
niu z polagczeniem o prostokgtnym
obrysie sklejenia.

Mgr inz. Wiestaw Stafiej z Szy-
bowcowego Zakladu Doswiadczalne-
go w referacie pt. ,,Obliczenia wy-
trzymatosSciowe lotniczych drewnia-
nych konstrukcji  skorupowych”
omoOwil zagadnienia dotyczgce cha-
rakterystyk materiatlowych drewna
stosowanego w produkeji lotniczej,
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metode wyznaczania naprezen w
drewnianych konstrukcjach skoru-
powych o kesonach jednoobwodo-
wych oraz metode okreslania sztyw-
wnos$ci gietnych i skretnych i potlo-
zenia $rodka sit poprzecznych. Autor
rozwazyl réwniez zagadnicnie ob-
cigzen krytycznych powodujacych
utrate statecznosci konstrukeji za-
ré6wno na drodze lokalnego wybo-
czenia poszczegdlnych elementdw,
jak i na drodze integralnego wybo-
czenia catej konstrukeji oraz podat
sposoby okres§lania obcigzen nisz-
czacych i zwigzanej z tym wartoszi
wspobliczynnika bezpieczenstwa.

Mgr inz. Edward Stankicwicz z
Instytutu Lotnictwa w referacie pt.
wPodatnos¢ powtoki stozkowej Scig-
tej przy obcigzeniach niesymetrycz-
nych” rozpatrzyl odksztalcenia Scig-
tej powloki stozkowej pod wplywem
obcigzenia silg tnacg i momentem
gnagcym przylozonym do podstaw
stozka 1 wyprowadzit zalezno$ci,
ktére pozwalajg okresli¢é odpowia-
dajgce tym obcigzeniom wzajemne
przemieszczenia (liniowe i kgtowe)
obu podstaw stozka. Podany w pra-
cy material doswiadczalny umozli-
wia porownanie wynikow oblicze-
niowych z wynikami do§wiadczal-
nymi — w przypadku stozkéw ze
sztywnymi podstawami istnieje du-
za zgodno$¢ wynikow, natomiast
dla stozkow z podstawami wiotkimi
autor wprowadzil wspotczynnik po-
prawkowy.

Dr inz. Barbara Gabryszewska i
prof. dr inz. Jerzy Zawadzki z Po-
litechniki Wroctawskiej przedstawi-
li referat pt. ,,Ocena no$nosci gra-
nicznej tworzyw sztucznych”, w kto-
rym zaproponowali wtasng hipoteze
wytezenia tworzyw sztucznych, tzw.
hipoteze wtasciwej energii swobod-
nej. Uwzglednia ona charakteryst-
tyczne dla wytezenia tworzyw zja-
wiska termokinetyczne towarzyszgce
zmianom energii wewnetrznej i en-
tropii struktury dyskretnej mate-
rialu. Opracowanie teoretyczne zo-
stalo poparte badaniami nad wy-
tezeniem cienko$ciennych prébek
rurowych z réznych tworzyw sztucz-
nych, przy czym referat zawiera
wyniki dla prébek z polistyrenu, po-
lietylenu i poliamidu. W badaniach
autorzy zastosowali wtasng metode
termiczng pomiaru granicy propor-
cjonalnosci i fizycznej granicy pla-
stycznosci.
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Drugi dzien obrad, obejmujacy
dalszych jedena$cie referatow, za-
poczatkowal prof. dr inz. Zbignicw
Brzoske referatem pt.,Statyka nad-
wozi samochodowych”. Referent
podkreslit trudnos$ci ujecia zagad-
nien statyki nadwozi samochodo-
wych, ze wzgledu na ogromng ilo$¢
schematow konstrukeyjnych. Naj-
nowsze schematy konstrukecyjne wy-
kazujg dazenie do zwigkszonej
sztywnos$ci nadwozia, co ma na cc-
lu unikniecie odksztalcen elemen-
tow nie pracujacych, ktore wskutek
koncentracji naprezen moga ulegaéd
peknigciom (np. przednie stupki).
Z drugiej strony, w niektorych
przypadkach wymaga si¢ duzej cla-
styczno$ci nadwozia, np. w przy-
padku przyczep rolniczych. Stwier-
dzono bowiem, ze moment potizeb-
ny do swobodnego skrecenia ply-
ty (podlogi przyczepy) o okolo 15°
iest 50 razy wiekszy niz moginoby
to wynikaé z obliczen. Tak duzy
moment skrecajgcy jest wynikiem
rozciggania skrajnych wiokien ply-
ty. W przypadku plyty wzmocnioncj
dwoma dzwigarami (podioga przy-
czepy zamocowana na ramie pod-
wozia) moment skrecajgcy wynosi
350 kGm, a w dzwigarach powstaja
naprezenia rozciggajace dochodzgce
do 2000 kG/cm?, cc powoduje pcka-
nie belek. Aby temu zapobiec, sto-
suje sie poprzeczne dzielenie podlo-
gi. Referent poruszyl! rowniez za-
gadnienie wyboru rodzaju nadwo-
zia — nadwozie samono$ne czy ra-
mowe — stwierdzajac, ze wybor ten
powinien by¢ w duzym stopniu uza-
lezniony od kultury techniczne]
uzvtkownika i od mozliwo$ci kon-
serwacji nadwozia.

Prof. dr Jerzy Zeweadzki i mgr inz.
Marian Nowak z Politechniki Wro-
clawskiej w referacie pt. ,,Zmien-
no$¢ w czasie charakterystyk wy-
trzymalto$ciowych wybranych two-
rzyw w wyniku ich znuzenia” przed-
stawili metode pomiaru zmian ener-
gii swobodnej (energii wewnetrznej
i entalpii) i potencjalu termodyna-
micznego oraz jej praktyczne zasto-
sowanie do okre$lania zmiennych
w czasie quasistatycznych charakte-
rystyk wytrzymaloSciowych mate-
rialow w oparciu o pomiary relak-
sacji naprezen i pelzania. Autorzy
przeprowadzili analize zjawisk ter-
modynamicznych zachodzgcych w
obcigzonym mechanicznie i termicz-
nie tworzywie. Zmiana moduiu
Younga i innych wtasnosci materia-
lu nastepuje w wyniku wzrostu
temperatury w tworzywie wskutek
zmiennych obcigzen. Material wy-
kazuje spadek entalpii, co §wiadczy
o rekrystalizacji. Autorzy przodsta-
wili wyniki badan zmeczeniowych,
wprowadzajgc wlasne propozycje
termiczne]j oceny  wytrzymalosci
zmeczeniowej tworzyw sztucznych.
Koreferent stwierdzil, ze opisancw
pracy procesy nhie stanowig wtasci-
wej fazy zmegcdzenia materialu. lecz
faze bezpo$rednio poprzedzajgci
zmeczenie. W dyskusji podkreslono,
ze wytrzymato$é zmeczeniowa jest
zalezna od czestotliwos$ci zmian ob-
cigzenia. Gdy czestotliwo$é jest ma-
ta lub istniejg przerwy w dziaianiu
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obcigzenia, nastepuje relaksacja na-
prezen -— ,odpoczynek” materialu
(podobnie jak w przypadku metali).

Referat mgra inz. Arsen Buit-
-Husseaina z Instytutu Lotnictwa pt.
»Analiza niektorych wiasnosci two-
rzyw wzmocnionych widéknem szkla-~
nym” zawiera analize podstawo-
wych wiasnosci tworzywa sztucz-
nego jako materiatu konstrukcyjne-
g0 na elementy obciagzone. Autor do-
konatl proby podsumowania obecnc-
go stanu wiedzy w omawianej dzic-
dzinie oraz kierunkédw badan two-
rzyw sztucznych pod kgtem mozli-
wosci ich zastosowania w wysoko
obciazonych konstrukcjach, zwraca-
jac przy tym uwage na trudnosci
okreélenia wtlasnosci wytrzymatos-
ciowych tworzyw wzmocnionvch w
zwigzku =z niecigglo$cig struktury.
Podawane w literaturze wyniki ba-
dan sg miedzy sobg nieporéwnywal-
ne, ze wzgledu na rozne metody ba-
dan i réznice w tworzywach. Kore-
ferent opracowania podkres$lil
wplyw wiasno$ci warstw powierz-
chniowych — napic¢ powierzchnio-
wyvech miedzy lepiszczem a widknem
szklanvm — na wlasnosci wytrzy-
matlosciowe tworzyw i stwierdzil, ze
do okreSlania wiasino$ei tworzyw
nalezy stosowaé¢ metody statystycz-
re. Konstruktorzy stosujgc tworzy-
wa wzmocnione na elementy obcig-
7one dzialaja ,na Slepo” w zwigz-
lku z trudnosciami okreSlenia sta-
n1u napiegcia. Svtuacja nie jest tak
niekorzystna, gdy stan napiccia
jest prosty, w przeciwnym przypad-
ku nie mozna przewidzie¢ z gory,
jak element wykonany z tworzywa
sztucznego bedzie zachowywal sie
W pracy.

Dr inz. Felicjan Szymankicwicz z
Politechniki Wroctawskiej przedsta-
wil referat ptl. ,,Pewne cechy twar-
dego ekspandowancgo polichlorku
winylt. jako rdzenia w  zginanym
stalym momentem trojwarstwowym
precie przekladkowym”. Opierajgc
sic na badaniach doswiadczalnych,
autor przeprowadzil granice miedzy
obszarami zaszeregowania pretow
przekltadkowych o miekkich i twar-
dych rdzeniach. Badania zostaly
przeprowadzone na modelu elas-
tooptycznym w skali 1:1. Poniewaz
nie mozna bylo dobra¢ wypelniacza
o module Younga réownym moduto-
wi rzeczywistego wypelniacza, uzy-
skane wyniki badan majg charak-
ter jako$ciowy. Koreferent stwier-
dzil, ze zachowanie si¢ preta zalezy
nie tylko od modutu Younga wy-
pelniacza, lecz rowniez od grubosci
okladzin, w zwigzku z czym przez
odpowiedni dobor grubosci oktadzin
modelu mozna bylo uzyska¢ iloscio-
we wyniki badan elastooptycznych.

Mgr inz. Stenistaw Kaminski z
Wytwérni Sprzetu Komunikacyjne-
go w Swidniku przedstawil wyniki
prac nad zastosowaniem epoksydo-
wych laminatow szklanych do bu-
dowy lopat wirnikéw Smiglowcow
i lopat wentylatorow. Wykonana w
WSK - Swidnik lopata wirnika no-
$nego sklada sie z rdzenia ze styro-
pilanu i z natozonych na niego sze-
regu warstw tkaniny szklanej o
roznych grubosciach. Jedna z warstw
wldékna szklanego jest nalozona pod

katem 45°, dzicki czemu przejmuje
napre¢zenia skrgcajgce. Krawgdz na-
tarcia lopaty jest okuta blachg. Po-
wierzchnia lopaty jest pokryta zy-
wicg i emalig. Emali¢ zastosowano
w celu zabezpieczenia warstwy zy-
wicy przed wyplukiwaniem przez
czynniki zewnetrzne. Promien wir-
nika z lopatami o takiej konstruk-
cji wynosi 9 m. Y.opaty montowano
w specjalnych przyrzagdach, ktoére
zapewnialy duza dokladnos$é odtwo-
rzenia profili, wickszg od uzyski-
wanej przy klasycznej konstrukeji
lopaty. Dolna powierzchnia lopaty
ma mniejsza dokladnos$¢, poniewaz
formuje sic ja za pomocg gumy.
Wstepnie przyjcta trwaltosé topat
wyvnosi 600 godz., przy czym prze-
widuje sie jej zwickszenie do 2000
godz. — juz obecnie niektoére prob-
ki przepracowaly pod obcigzeniem
zmiennym 1800 godz. W Swidniku
wykonano rowniez wentylatory z
lopatami o podobnej konstrukeii i
o $rednicach 3, 6 i 8 m. W dyskusiji
nad referatem zwrocono uwage na
fakt, ze wynikow badan probek nje
mozna bezposSrednio przenosi¢ na
calg konstrukeje, w zwigzka z czym
oparte na wynikach badaa probek
przewidywania zwiekszenia trwalo-
Sci lopat wirnikow $miglowcow mo-
gg okazac¢ sie zbyt optymistyczne.

W referacic pt. ,,Doboér zbrojeh z
wiokna szklanego dla laminatow
kontaktowych” mgr inz. Jan Ko-
zlowski z Instytutu Okretowego Po-
litechniki Gdanskiej omoéwil wyniki
badan technologicznych 1 mecha-
nicznych przeprowadzonych w Insty-
tucie Okretowym, a dotyczgcych do-
boru i metod oceny typow, uktadu
i zawartosci zbrojenia dla lamina-
tow poliestrowo-szklanych na po-
szycie duzych todzi zaréwno skoru-
powych, jak i lupinowych. W opar-
ciu o przeprowadzone badania usta-
lono wnioski i zalecenia odnosnic
najkorzystniejszych typow i zesta-
wien matl i tkanin dla poszczegol-
nych zakreséw grubosci laminatow
i lypowyvch kompozycji poliestro-
wych oraz najdogodniejszc] meto-
dyki oceny zbhrojen laminatéw kon-
taktowvch dla celéow kontroli tech-
nicznej i prac badawczych. Do ba-
dan zastosowano duze probki o
ksztalcie kolowym, ktére okazaty sie
bardziej dostosowane do specyfiki
laminatow niz stosowane w bada-
niach tworzyw izotropowych prob-
ki o ksztalcie belki.

Referat pt. ,,Przyblizona metoda
oznaczania modulu Younga tworzyw
szlucznych” mgra inz. Meriana No-
wake z Politechniki Wroclawskie]
dotyczy metody pomiaru na apara-
cie typu Dynstat modulu sprezysto-
§ci podiuznej przy zginaniu two-
rzyw sztucznych. Wyniki badan wy-
kazujg, ze zastosowanie aparatu ty-
pu Dynstat do przyblizonego ozna-
czania modulu Younga daje dla ce-
16w praktycznych wystarczajgco do-
kladne wyniki (blad pomiaru nie
przekracza T--9%o).

Mgr inz. Micczystaw Kwiatkow-
ski z Instytutu Lotnictwa w refera-
cie pt. ,,Badanie klejéw i ich cha-
rakterystyka w oparciu o analize



pracy zakladkowego zlgcza Kklejo-
wego” przytoczyl analize pracy ztg-
cza klejowego w Kkonstrukecji cien-
kosciennej z podaniem rozkladu na-
prezen i odksztatcen w zlgczu, za-
lezno$ci miedzy naprezeniami a pa-
rametrami geometrycznymi zlgcza,
zalezno$ci miedzy naprezeniami &
wlasnosciami fizyko-mechanicznymi
materialé6w wchodzgcych w sklad
zlgcza klejowego itp. Na tle tej
analizy autor omoéwil charakterys-
tyczne parametry zlgcza i przedsta-
wil wplyw zginania na prace za-
ktadkowego zlgcza Kklejowego, ana-
lize zmeczeniowej pracy zitgcza i
analize pracy kleju na oddzieranie.

W referacie pt. , Niektére wtasno-
$ci ztgczy klejono-zgrzewanych i mo-
zliwosci ich zastosowania w kon-
strukcjach lekkich” autorzy — mgr
inz. Micczystaw Kwiatkowski i mgr
inz. Henryk Zatyka z Instytutu Lot-
nictwa -— przeprowadzili analizeg
wytrzymatoSciowa pracy zilgcza kle-
jono-zgrzewanego i omowili techni-
ke wyvkonvwania zlgczy oraz podali
niektére ich wtlasnos$ci okreslone w
wyniku przeprowadzonych badan.

Mgr inz. Marek Chyczewski z
Instytutu Lotnictwa w referacie
pt. ,Krajowe rdzenie komérkowe”
omowil badania podstawowych wta-
snosSci wytrzymatoéciowych i modu-
16w sprezystosci produkowanych w
Instytucie Lotnictwa rdzeni komér-
kowych z folii aluminiowej, podajac
urzadzenia i oprzvrzgdowanie sto-
sowane podczas badan, warunki ba-
dan i otrzymane wyniki.

Referat inz. Jana Jacha z Insty-
tutu Lotnictwa pt. ,,Klejenie jako
metoda lgczenia pokry¢ zrdzeniem”
zawiera ogélne uwagi na temat kle-
jenia koastrukceji przektadkowych z
rdzeniem komérkowym jako wypel-
niaczem oraz procesy technologicz-
ne wyvkonywania podlég samoloto-
wych z rdzeniem papierowym i z
rdzeniem aluminiowym 2z okladzi-
nami duralowymi.

W ostatnim dniu konferencji
przedstawiono osiem referatéow, po-
Swicconych gléwnie zagadnieniom

technologicznym konstrukeji  lek-
kich.
Referat mgra inz. Janusza Cza-

plickicgo i mgra inz. Henryka Bed-
narkicwicza z Wojskowej Akademii
Technicznej pt. ,,Proba analizy za-
stapienia potskorupowej konstrukecji
usterzenia odrzutowego samolotu
szkolno-treningowego konstrukcja
przekladkowsg klejong” jest stresz-
czeniem pracy dyplomowej wykona-
nej w WAT i stanowigcej analize
konstrukecyjno-technologiczng prze-
rébki motylkowego usterzenia o
konstruiccji konwencjonalnej na
usterzenie o konstrukeji przekiad-
kowej. Opisano przyblizony sposob
obliczen wytrzymato$ciowych uste-
rzenia o konstrukeji przekladkowej,
podano analize ciezarowa, proces
technologiczny wytwarzania meta-
lowego wypelniacza komoérkowego
(zaproponowano przy tym nowa

metode nanoszenia kleju na paski
folii, z ktérej metodg rozciggania
wykonuje sie wypelniacz) i sposdb
montazu calego usterzenia. Z prze-
prowadzonej analizy wynika, ze
zysk na ciezarze w poréwnaniu z
konstrukejg konwencjonalng wyno-
si 15+25%s. Technologia wykonania
jest prostsza, poniewaz usterzenie o
konstrukeji przekladkowej sklada
sie z mniejszej iloSci cze$ci. Zda-
niem koreferenta (dcc. mgr inz. Ta-
deusz Sottyk) przewidywany zysk
na ciezarze jest zbyt optymistvezny,
a przy kalkulacji kosztéw produk-
cyjnych nalezalo wzigé pod uwage,
Ze urzadzenia do produkcji usterze-
nia o konstrukeji przekladkowej
muszg by¢ wieksze i kosztowniej-
sze. W dyskusji zwrécono uwage na
fakt, ze przekladkowa konstrukecia
usterze®aia umozliwia w czasie préb
samolotu  dokonywanie szybkich
zmian ksztattu elementéw konstruk-
cyjnych 1t dobranie w ten sposéh
ksztaltu optymalnego.

Referat pt. ,Charakterystyczne

wlasnos$ci procesu zgrzewania i spa-
wania stopéw lekkich” mgra inz.
Henryka Zatyki i inz. Andrzeja Did-
kowskiego z Instytutu T.otnictwa
omawia wlasnosci i przebieg proce-
su zgrzewania oporowego oraz spa-
wania w atmosferze gazéw ochron-
nych stopéw aluminiowych, mag-
nezowych i stopow tytanu. Autorzy
podali wtasnosci wytrzymatosciowe
zlaczy zgrzewanych 1 spawanych,
gléwnie w oparciu o wyniki badan
wtasnych. W dyskusji podkreélono
mate rozpowszechnienie w kraju
zgrzewania i spawania stopow lek-
kich. Procesy te za granicg czynigy
znaczne postepy i znajdujg zasto-
sowanie m.in. w technice kosmicz-
nej, np. konsirukcja statku ,,Gemi-
ni” jest w 85% zgrzewana.

W referacie ,,Spawalnicze metody
laczenia stopoéw lekkich” mgr inz.
Henryk Zatyka pedal zasady, zakres
i mozliwosci zastosowania w wa-
runkach krajowych nowych metod
lgczenia w dziedzinie konstrukeiji
lekkich, a mianewicie spawania tu-
kowego w atmosferach ochroanych,
zgrzewania za pomocg ulfradzwie-
kéw i spawania strumieniem elek-
tronéw.

Mgr inz. Zdzistaw Krukowski z
Instytutu Lotnictwa w referacie
,Klejenie blach przy zastosowaniu
nitow jako docisku technologiczne-
go” przedstawil wyniki badan wy-
trzymaltoSciowych na $ciskaniekle-
jowych potgczen blach duralowych
wykonanych przy zastosowaniu do-
cisku nitami zamiast docisku cig-
glego. Badania przeprowadzono przy
uzyciu opracowanego w Instytucie
Lotnictwa termoutwardzalnego kle-
ju ME-1. Wykazaty one znaczne Ko~
rzys$ci stosowania nitéw jako docis-
ku technologicznego przy Kklejeniu.

W referacie pt. ,,Technologia kon-
strukeji przektadkowych o rdzeniu
z pianki polistyrenowej wypienia-
nej miedzy pokryciami” mgr inz.

Jerzy Madey z Politechniki Gdan-
skiej przedstawil wyniki prac, kto-
re przeprowadzano w Katedrze
Technologii Okretéw Politechniki
Gdanskiej, a poézniej w Instytucie
Okretowym tejze politechniki w ce-
lu rozwigzania technologicznych pro-
bleméw wykonywania calych lodzi
z materialéw przekladkowych o po-
wierzchni w rozwinieciu do 15 m?
Prace te umozliwily rozpoczecie se-
rvjnej produkcji todzi o wymiarach
55> 1,7 X 0,7 m o konstrukeji prze-
kladkowej z rdzeniem z polistvrenu
wypienianego miedzy okladzinami.

Megr inz. Leszek Stricker z Poli-
techniki Wroctawskiej (referat pt.
»Metody okreslania wytrzymalosci
i moduléw sprezystosci rdzenia kon-
moérkowego”) podal w oparciu o pra-
ce badawcze i teoretyczne autoréow
zagranicznych metody okre$lania
naprezen $ciskajgcych i $cinajgcych
oraz efektywnego modulu $cinania
rdzeni komérkowych.

Dr inz. Jan Brdédka z Instytutu
Techniki Budowlanej i mgr inz. Jan
Klobukowski z BSPKS ,.Mostostal”
przedstawili referat .Zastosowanic
ksztaltownikéw gictych do budow-
lanych konstrukeji stalowych w
praktyce krajowej”, w ktérvm po-
dali zasady stosowania ksztattowni-
kow gietych w konstrukcjach bu-
dowlanych ilustrujac je na przyvkla-
dach  konstrukecyjnych, omowili
zwigzane z tym zagadnienia ekono-
miczne i przedstawili wnioski odno-
Snie szerszego stosowania w kraju
tego typu konstrukecji.

Mgr inz. Stanistaww Madeyski z
Instytutu Lotnictwa w referacie nt.
.Lekkie konstrukcie typu przekiad-
kowego w literaturze patentowei”
zebrat przyvkladyv patentéw dotveza-
cych konstrukeji przekladkowvch.
Przvklady te zostaly zaczerpniete z
literatury patentowej polskiej, ra-
dzieckiej, NRD, NRF, szwajcarskiej,
francuskiej, brytyiskiej i amery-
kanskiej (najlicznieisze). We wnios-
kach koncowvch autor zwrocit uwa-
ge na korzvsci, jakie mogg przv-
nie§¢ konstruktorom zaimujgcvm sie
konstrukcjami przekladkowymi sy-
stematyczne poszukiwania i Sledze-
nie rozwoju projektow wynalaz-
czych z tej dziedziny techniki.

Zbiér wiekszoSci przyvtoczonych
powyzej referatéw pt. ,Konstrukcie
lekkie. Konferencia naukowo-tech-
niczna w Instvtucie Lotnictwa. War-
szawa 30.V.—1.V1.1966” zostal wyda-
ny przez Branzowy Os$rodek Infor-
macji Technicznej i Ekonomicznej
Instytutu Lotnictwa.

W hallu sali, w ktérej odbywaly
sie obrady, zgromadzono eksponaty
z dziedziny konstrukecji przektadko-
wyvch 1  Kkonstrukeji z tworzyw
sztucznych, m.in. rdzenie komorko-
we z folii aluminiowej i z papieru,
podloge Smiglowca o konstrukeji
przekladkowej, lopate wirnika $mi-
glowca i $miglo wykonane z lami-
natéw, okucia z tworzyw sztucz-
nych itp.

W.K.
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PIOTR WOLANSKI

Spalanie naddzwiekowe oraz jego zastosowanie w hipersonicznych
silnikach strumieniowych

Czescéc I

Pier'd;sza, teoretyczna czesc artykutu zawiera omowienie problemu spalania naddzwiekowege
ze szczegblnym uwzglednieniem spalania naddzwiekowego kontrolowanego przez dyfuzje
i przez konwekcje cieplng oraz pobieine przedstawienie problemu spalania detonacyinego.

Teoretyczna czes$é¢ artykutu
zgadnienia.

Oznaczenia
cp — cieplo wlasciwe przy stalym ciénie-
niu,
Ma — liczba Macha,
p [ata] — cidnienie,
Q [kcal/kG] — energia ciepina wydzielajgca sie na

jednostke masy strumienia,
Q@ = Q/c,T — druga liczba Damkohlera,
T [°K] — temperatura,

u [m/sek] — predkos¢,
o — gestose,
T — czas.

Spalanie w przewodzie o stalym przekroju w pod-
dzwiekowym strumieniu prowadzi z jednej strony
do spadku cisnienia statycznego i calkowitego oraz
gestosci za czolem plomienia, a z drugiej strony -o
wzrostu liczby Macha w tym strumieniu. Gdy spa-
lanie zachedzi w strumieniu naddzwiekowym, cis-
nienie calkowite i statyczne ros$nie, natomiast liczba
Macha i gesto$¢ malejg. Zachowanie sie liczby Ma-
cha prowadzi do wniosku, ze liczba Ma =1 stanowi
cgraniczenie doprowadzania ciepla talk w strumieniu
poddzwiekowym, jak i w naddzwiekowym. Gdy licz-
ba Macha przy doprowadzaniu ciepla osiggnie war-
tos¢ 1, mowi sie, ze strumien jest nasycony cieplnie.
Ilo$¢ ciepta, jakg mozna doprowadzi¢ do przeplywa-
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1. Zmiana ciepla nasycajgcego strumicn w zaleznoSci od
poczatkowej liczby Macha

18

poparta jest wynikami badan oraz «nalityczng proba ujecia tego

jagcego strumienia gazu, zalezy od poczatkowej liczby
Macha (rys. 1). Nasycenie cieplne prowadzi do istnie-
nia maksymalnej temperatury, do ktorej moze byc
doprowadzony gaz przeplywajgcy przez przewdd cy-
lindryczny (rys. 2).
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2. Zmiana maksymalnej temperatury strumienia w zalezno-
Sci od poczatkowej liczby Macha

T1 — temperatura poczatkowa

Opisane zachowanie sie strumienia gazu przy do-
prowadzaniu ciepla (spalaniu) jest wyraznie widoczne
na wykresie zmian gestosci strumienia w funkecji
liczby Macha dla réznych wartos$ci drugiej liczby Dam-

kohlera (3 (rys. 3).

Z przedstawionego wykresu mozna wyrédzni¢ dwa
zasadnicze typy spalania naddzwiekowego: pierwszy —
gdy spalanie zachodzi bez istnienia skoku zgeszcze-
niowego, zwany spalaniem kontrolowanym przez pro-
cesy tworzenia sie mieszanki, i drugi — gdy spala-
nie zachodzi przy istnieniu skoku zgeszczeniowego,
zwany spalaniem detonacyjnym lub spalaniem na
fali uderzeniowej.

W przypadku spalania naddzwiekowego zachodza-
cego bez istnienia fali uderzeniowej paliwo w stanie
gazowym zostaje wtrysniete stycznie do przepitywajj-
cego strumienia powietrza z predkos$cig i ci$nieniem
zblizonvm do predko$ci i ciSnienia strumienia po-
wietrza. Je$li ci$nienie i temperatura mieszanki 34
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3. Jednoparametrowy ustalony przepiyw z doprowadzeniem
ciepta
1 — proste poddzwiekowe spalanie,
2 — skok rozrzedzeniowy i spalanie,
skok rozrzedzeniowy,
skok zgeszczeriowy plus odhior ciepla,
skok zgeszczeniowy,
skok zgeszczeniowy plus spalanie,
spalanie bhez skoku,
nie zachodzg zadne procesy,
odhioér ciepta bez skoku,
punkt Chapman-Jougueta

3
4
5
[}

7
8
9

10

wystarczajgco wysokie, to rozpoczyna sie samorzutny
proces spalania. Szybko$¢ proceséw spalania zalezec
bedzie od szybkoseci dyfuzji strumienia paliwa i strua-
mienia powietrza. Dyfuzja ta bedzie tym wieksza, im
wieksza bedzie ro6znica gestos$ci obu strumieni oraz im
wieksza bedzie turbulencja. Ten typ spalania w stru-
mieniu naddzwiekowym nazywa sie spalaniem nad-
dzwiekowym kontrolowanym przez dyfuzje.

Jeéli cidnienie i temperatura strumienia powietrza
sg male, spalanie naddzwiekowe moze zachodzi¢, lecz
musi by¢ zastosowany pewnego rodzaju pilot plo-
mienia. Moze to by¢ podgrzany strumien paliwa lub
strumien paliwa wstepnie spalony w celu podwyzsze-
nia jego temperatury. Ten typ spalania nazywa sieg
spalaniem naddzwiekowym kontrolowanvm przez
konwekcje cieplng. Jest on mozliwy do zrealizowania
przy mniejszej liczbie Macha niz typ poprzedni.

Spalanie detonacyjne zachodzi w przypadku, gdy
powietrze i gaz palny sg mieszane w strumieniu
naddzwiekowym i przy przejéciu strumienia przez
fale uderzeniowg cis$nienie i temperatura w strumie-
niu podnosza sie tak znacznie, ze zachodzi spalanie.
Przy tym ukladzie gazowe paliwo i powietrze muszg
by¢ mieszane przy tak niskim ci$nieniu i temperatu-
rze, aby wykluczy¢ mozliwo$¢ samozapionu mieszan-
ki przed falg uderzeniowg. W fali nastepuje zaplon
mieszanki, a spalanie zachodzi bardzo szybko, tak
ze skok ciSnienia i temperatury w fali nastepuje
o rzgd wielkosci. W takim ukladzie fala uderzeniowa
(detonacyjna) jest okre$lona przez procesy spalania
i jest bardzo wrazliwa na ich zmiany.

Procesy spalania

Jak wiadomo, czas spalania mieszanki moze by¢
podzielony na dwa okresy: pierwszy, w Kktérym za-
chodzi cze$¢ proceséw nie wydzielajacych znacznych
ilo$ci ciepta i charakteryzujacy sie malg zmiang tem-
peratury, zwany opdznieniem zaplonu, i drugi, w kto-
rym nastepuje wilasciwa faza spalania, charakteryzu-
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4. Wplyw temperatury statycznej slrumicnia i ci$nienia na
czas spalania mieszaniny wodoru i powietrza

jaca sie znacznvm wydzielaniem ciepta i duzym
wzrostem temperatury, zwany czasem reakcji.

Podczas pierwszej fazy cieplo wydzielone Drzy
tworzeniu sie wody rownowazone jest przez procas
dysocjacji molekul tlenu i wodoru. Zanikanie jedno-
atomowego tlenu i wodoru w nastepnej fazie spala-
nia powoduje szybkie podwyvzszenie temperatury.
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5. Wplyw sktadu mieszanki na czas spalania

Opobznienie zaplonu zalezy od cisSnienia i tempera-
tury tworzgcej sie mieszanki (rys. 4), a nie zalezy od
zmian skladu mieszanki (rys. 5).

Z przeprowadzonych doswiadczen i analiz [1, 2]
wyprowadzono zalezno$ci funkecyjne na czas opdznie-
nia zaplonu i czas reakcji jako funkcje ciénieania
i temperatury. Czas opo6znienia zaplonu powinien by¢
proporcjonalny do cisnienia przy stalej temperaturze.
Roéwnanie na czas opo6znienia zaptonu zostalo sfor-
mulowane dla zakresu skiladu mieszanki i 0,4 do 2,0
i przedstawia sie w nastgpujacej postaci:

Pr,=8-10-3 - ¢ 9600/T [1sek]

Rownanie na czas reakceji zostalo sformulowane dla
zakresu ci$nien miedzy 0,2--5,0 ata i statycznych
temperatur stechiometrycznej mieszanki w zakresie
od 10002000 °K i ma postac:

p1,7 7, =g 1,12 T/1000 [psek]
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6. Uklad powierzchni plomienia
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7. Rozklad temperatury wzdiuz plomicnia

Czas spalania jest sumg czasu opoéznienia zaplonu
i czasu reakecji i przedstawia sie nastepujgco:
9600 1,12 T

8-107° by 1 1000
35 e [usek]

Z rownan wida¢, ze czas ovdznienia zaptonu i czas
reakcji, a wiec i wynikowy czas spalania, malejg
ze wzrostem ci$nienia statycznego i temperatury sta-
tycznej mieszanki. Znrajac kierunkowo$¢ wplywu
zmian parametréw spalanego gazu mozna dowolnie
regulowaé¢ czas spalania, a wiec i dlugo$¢ plomie-
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nia. Dlugo$¢ plomienia zalezy roéwniez od stosunku
predkos$ci mieszajacych sie strumieni. Zalezno$¢ tia
jest przedstawicna na rys. 6. Rys. 6a pokazuje uklad
wtrysku strumienia wcdoru do strumienia vowietrza
z okreS$leniem parametrow i z podaniem ukladu od-
niesienia. Rys. 6b przedstawia polozenie plomienia
przy réznych stosunkach predkosci strumieni wupfuy,,

Z przedstawionego wykresu wida¢ wyraznie, ze
dtugcsé plomienia nie zalezy tylko od stosunku
predkosci up/up, lecz takze od warto$ci parametru a.
I tak, dla parametrow gazu podanych na rys. l4a
i wartosci @ rzedu 25 mm diugos$é ptomienia jest rze-
du 300 mm.

Stosujac witasciwag analize calego kompleksu pro-
blemo6éw zwigzanych ze spalaniem naddzwiekowym
mozna przewidzie¢ do$¢ dokladnie obraz zjawisk za-
chodzgcych w tych procesach. Poréwnanie temperatyy
plomienia obliczonych teoretycznie z temperaturami
zmierzonymi w czasie doswiadczenia pokazuje rys. 1.
Réznice sg minimalne.

Spalanie naddiwiekowe bez fali uderzeniowej

Spalanie naddZwiekowe kcentrolecwane vrzez dyfuzje

Aby zilustrowaé charakter spslania naddzwiekowe-
go kontrolowanego przez dyfuzje, rozpatrzvmy dwa
symetryczne strumienie gazéw o réznych sktadach,
predkosci i temperaturze w komorze przy duzej pred-
kosci przeptywu [1]. Mieszanie moze by¢ laminarne
lub turbulentne w zaleznosci od koncentracji stru-
mienia. W zalezno$ci od charakteru przeptywu i od
parametrow strumienia proces mieszania moze zaji®
bez koniecznosci istnienia duzej roznicy cis$nien. Dla
przyktadu wezmy dwa gazy o tvm samym ci$nieniu
podawane wspotsrodkowo. Centralnym gazem jest
wodor, zewnetrznym powietrze. Ilustruja to wykresy
przedstawione na ryvsunkach 8, 9 i 10. Powietrze po-
rusza sie z predkescig u, = 921 m/sek, ma tempera-
ture T, = 3393 °K oraz cis$nienie p, = 0,38 ata; wodor
ma predkos¢ uy = 310 m/sek, temperature Ty = 898 °K
i cisnienie py = 0,38 ata. Gdy mieszajace sie ze soba
strumienie nie reaguja chemicznie ze soba, proces
ich mieszania przebiega wedlug praw dynamiki pty-
now (rys. 8a). Wodoér dyfunduje stopniowo w kierun-

b)
10
as
8 Nz
o 10 § 06
w
§ 04
Q / \ 02
ne
0 \\_‘-‘_——d H2

8. Mieszanie sig naddzwiekowych strumicni powietrza i wbdoru bez reakeji chemicznej (spalania)
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9. Micszanie sie niddzwiekowych strumieni powietrza i

ku strumienia powietrza, a koncentracja powietrza
w strumicniu wodoru wzrasta stopniowo (rys. 8b).
Odleglosé, na ktorej wyrownuja sie koncentracje
strumieni, nie zalezy od $rednicy poczatkowej striu-
mienia wodoru.

Rozpatrzmy teraz przebieg procesu mieszania sig
strumieni przy rownoczesnie zachodzgcej reakcji che-
micznej. W przypadku istnienia duzych statycznyci
cisnien i temperatur czas reakcji jest tak krotki
(o wiele krotszy od czasu przeplywu), ze nie jest
brany pod uwage w analizie procesu, a procesy che-
miczne sg uzaleznione od lokalnych lkoncentracji rea-
gujgcych atomoéw oraz lokalnych wartosei ci$nienia
i temperatury. W tym przypadku spalanie jest kom-
trolowane wylgcznie przez procesy dyfuzji wytwa-
rzajagce mieszanke. Rozklad koncentracji wodoru
wzdluz mieszajgcych sie strumieni pokazany jest na
rys. 9a, a koncentracje skladnikéw w osi strumienia
pokazano na rys. 9b.

Dla matlych cisnien i temperatur gazu strumienie
reagujag wolno i mieszanka tworzy sie szybciej niz
zdazy zaj$¢ reakcja chemiczna (spalanie). Czasy
reakcji chemicznych sg rzedu czaséw przeplywu,
a zjawiska mieszania i spalania sg bardziej nie-
zalezne. W tym przypadku mieszanie zachodzi szybko,
a cieplo wytworzone przy spalaniu tylko lokalnie
zwieksza szybko$¢ reakceji. Przebieg procesu pokaza-
ny jest na rys. 10.

Rys. 11 pokazuje zmiane temperatury statycznej
wzdluz osi strumienia dla trzech opisanych przypad-
kéw: pierwszego, gdy nie zachodzi reakcja chemiczna,
drugiego — gdy reakcja zachodzi blyskawicznie
i trzeciego, gdy reakcja zachodzi dopiero po wymie-
szaniu sie strumienia. Rys. 12a i 12b pokazujg roz-
klad temperatur w przeplywie dla drugiego i trze-
ciego przypadku.

Proces spalania kontrolowany przez dyfuzje dwodch
naddzwiekowych strumieni jest ciggly i zmienia sie
w zalezno$ci od lokalnych zmian temperatury, cis-
nienia i gestosci. Zmiany ci$nienia powodowane przez
nieregularne spalanie przemieszczajg sie tylko w kie-
runku przeplywu i nie wywolujg zadnych fizycznych
czy chemicznych zaburzen w miejscu, gdzie zostaly
wywolane, Nie ma wiec zadnych przestanek do po-
wstawania niestatecznosci w strumieniu.
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wodoru przy rownoczesnie zachodzgcej reakeji chemicznej
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Podczas procesu mieszania sie strumieni spotykajace
sie czasteczki tlenu z powietrza i wodoru reagujg
ze sobg dajac wode. Przy tej reakcji powstaje pto-
mien, a wydzielone cieplo przekazywane jest do
obszaru mieszania sie strumieni. Na zewnagtrz obsza-
ru mieszania sie strumieni przeplyw jest bogaty
w tlen i zawiera: tlen, pare wodng i azot. Wewngtrz
cbszaru mieszania przeplyw jest bogaty w wodor
i zawiera: wodor, pare wodng i azot. Te dwa obszary
rozdzielone sg powierzchnig, na ktérej panujg wa-
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19. Koncentracja w osi strumienia przy okreslenym poziomie
recakceji chemicznej
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11. Zmiana temperatury statycznej wzdiuz osi strumieni
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a) reakcje chemiczne zachodza rewnoczesnie z procesem mieszania sie strumieni,

b) reakcje chemiczne zachodza po wymieszaniu
runki stechiometryczne i gdzie =zachodzi spalanie.
Zjawiska te sg przedstawione na rys. 13. Obszar A
jest obszarem o 100%, zawartosci wodoru, obszar B
o 100"y zawartosci powietrza, w obszarze C — jesli
nie zachodzi spalanie — gaz tworzy mieszanine azotu,
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13. Model obrazujgcy mieszanic 1 reakcje zachodzace po-
miedzy strumieniem wodoru i strumieniem powictrza
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14. Spalanie naddzwiekowe Kkontrolowane przez

@) spalanie mieszaniny powietrzno-propanowej
b) izotermy dla tego procesu
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tlenu i wodoru. Je$li moze zachodzi¢ spalanie w ta-
kim samym stopniu jak proces mieszania sie stru-
mieni, miejscowe koncentracje w obszarze C zalezg
od zachodzgcych procesdéw chemicznych. W przypad-
ku istnienia bardzo szybkiej realicji chemicznej
obszar C mozna podzieli¢ na dwa obszary: obszar C,,
w ktorym strumien jest bogaty w tlen i zawiera do-
datkowo azot i pare wodng oraz obszar C,, ktory
jest bogaty w woddr i zawiera jeszeze azot i pare
wodng. Poza liniag X — X ‘gaz jest juz stechiome-
tryczny, pozbawiony wolnego wodoru i tlenu, a za-
wiera tylko pare wodng i azot. Powierzchnia wzdtuz
linii X — X nazywana jest warstwg plomienng.
Doswiadczenia wskazujg, ze koncentracja wodoru
wzdluz strumienia zmienia sie proporcjonalnie do

([/911 un/ép u,., /X)

9

Spalanie naddzZwickowe kontrolcwane przez kon-
wekcje cieplna

Proces konwekcji cieplnej moze by¢ uzvty w po-
igczeniu z procesem dyfuzji do kontrolowania me-
chanizmu spalania naddzwiekowego. Dla zilustrowania
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tej koncepcji rozpatrzmy maty strumien gazu majacy
wysokg temperature statyczna, otoczony przeptywem
majacym niskg statyczng temperature (rys. 14). Oba
strumienie majg te same ci$nienia. Poniewaz naste-
puje mieszanie, koncentracja gazow w obu strumie-
niach stopniowo sie zmienia, zmienia sie wiec row-
niez statyczna temperatura strumieni. Zewnetrzny gaz
ogrzewa sie podczas mieszania z gorgcym gazem cea-
tralnym. Jezeli tworzgca sie mieszanka nie reaguie
chemicznie, temperatura w osi strumienia stopniowo
spada. Jednak jesli gaz centralny jest wstepnie spa-
lony i temperatura jego jest wystarczajaco wysoka,
zewnetrzny gaz zareaguje i bedzie zachodzi¢ spala-
nie. Cieplo wytwarzane i przekazywane przez reagu-
jace gazy podtrzymuje temperature w centralnej stre-
fie przeptywu i jesli bilans cieplny jest dodatni, spa-
lanie zachodzi podczas mieszania sie strumieni i po-
stepuje w kierunku zewnetrznego przeptywu. Roz-
przestrzenianie sie plomienia kontrclowane jest przez
proces mieszania sie strumieni. Przyklad przedsta-
wiony na rys. 14 dotyczy produktéw spalania zmie-
szanych z wodorem, ktore doprowadzane sg do stru-
mienia powietrzno-propanowego o stechiometrycznym
skladzie i niskiej temperaturze statycznej.

Rozklad temperatury wynikly ze spalania poka-
zany jest na rys. 14b. W tym przypadku strumien
centralny jest jak gdyby zapalnikiem strumienia
zewnetrznego. Spalanie zachodzi, poniewaz centralny
gaz ma na tyle wysoka temperature, ze procesy spa-
lania rozpoczynajg sie zanim zewnetrzny strumien
zdgzy ochltodzi¢ mieszaning gazow.

Spalanie naddzwiekowe kontrolowane przez dyfuzie
byloby niemozliwe dla mieszaniny powietrzno-propa-
nowej, poniewaz ma ona za matlg szybkos$¢ spalania.
Poniewaz jednak szybkos$¢ spalania zalezy od tempe-
ratury, przeto procesy ulegajg przyspieszeniu — lecz
tylko lokalnie — tam, gdzie temperatura jest wystax-
czajaco podwyzszona przez gorgcy gaz z pilota plo-
mienia. Intensywnos$é procesu bedzie zalezala od
bilansu miedzy cieplem wytworzonym przez spalanie
a cieptem absorbowanym przez sirumienn mieszanki
o niskiej temperaturze. Mechanizm spalania opisany
powyze] ma duze znaczenie praktyczne, poniewaz
umozliwia zastosowanie spalania naddzwiekowego juz
w zakresie predkosci Ma = 6-+1.

Spalanie detonacyjne

Przy szczegdélowym omawianiu procesé6w spalania
detonacyjnego mozna podzieli¢ je na dwie grupy:
1) grupa, w Kktorej procesy spalania detonacyjnego
zachodzg na fali prostej i 2) grupa, w ktorej te pro-
cesy zachodzg na fali skosnej.

Rozpatrywanie zmian parametréw termodynamicz-
nych gazu podczas procesu detonacji na fali proste]j
uwidocznione jest dobrze na wykresie jednoparame-
trowego przeptywu z doprowadzeniem ciepta (rys. 3).
Dla przypadku przeplywu przy liczbie Macha réwnej 3
(punkt 5) teoretycznie mozliwe sg dwa przypadki
spalania detonacyjnego — na silnej (punkt 6) i na
stabej fali uderzeniowej (punkt 7). Punkty 6 i 7 sa
stanami gazu po dwu réznych przypadkach doprowa-
dzenia tej samej ilosci ciepta do strumienia o tych
samych parametrach poczatkowych. Przy spalaniu
na silnej fali (silna detonacja) parametry gazu za fa-
la sg zawsze podkrytyczne (Ma,<1) przy stabej de-
tonacji przeplyw jest ciggle nadkrytyczny (Ma, > 1).
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15, Tcoretyczne wiasnosci sko$ncj fali detonacyjnej (poczat-
kowa liczba Macha strumienia wynosi 3)

Zwiekszajgc stopniowo ilos¢ ciepta domrowadzanego
do strumienia dochodzi sie z obu stron do jednego
punktu (punkt 10), w ktérym do strumienia dopro-
wadza sie maksymalng ilos¢ ciepla, a przeplyw za
fala jest krytyczny. Punkt ten nazywany jest punk-
tem Chapman-Jougueta.

W tunelach naddzwiekowych uzyskiwano wielo-
krotnie spalanie na silnej fali uderzeniowej. Statecz-
rie spalanie uzyskiwano dla catego zakresu (od puni-
tu 5 do punktu 10), a wyniki préb byvly powtarzalne.
Spalania detonacyjnego na stabej fali uderzeniowej,
cho¢ teoretycznie mozliwego, nie udato sie uzyskaé,
gdyz najprawdopodobniej jest ono niestateczne.

Na rys. 15 pokazano teoretyczne zaleznosci miedzy
katem stozka i drugg liczbg Damkohlera dla skos$nej
fali detonacyjnej. Linia kreskowana oddziela obszar
silnej fali detonacyjnej od obszaru stabej fali detona-
cyjnej. W dwuparametrowym przeplywie zachodzi
pelna analogia do przeplywu jednoparametrowego
i punkt, w warunkach ktorego skladowa normalna
predkoéci gazu za falg detonacyjng jest krytyczna,
nosi taka sama nazwe. Moga roéwniez zaistnie¢ takiz
przypadki przeptywu, w ktérych stale warunki prze-
piywu nie beda mogly byé¢ utrzymane. Np. dia W
réwnego 1,5 nie uzyska sie trwalego przeptywu przy
Ma = 3.

Badania spalania naddzwiekowego przeprowadzailn
w tunelach aerodynamicznyvch dla mieszanek wodo-
rowo-powietrznych i metanowo-powietrznych, przy
predkosciach okoto Ma = 3. Paliwo wtryskiwane bylo
przed punktem krytycznym, co zapewnialo utworze-
nie sie rownomiernej mieszanki w naddzwiekowym
strumieniu. Temperatura statyczna i cisnienie sta-
tyczne byly tak dobierane, aby zaplon mieszanki nie
nastgpit w wolnym strumieniu, lecz dopiero na fali
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16. Uklad fal dla mieszaniny wodorowo-pow.etrznej przy
liczbie Macha rownej 3,15 i przy roznych liczbach Dam-
kohlera (badany uklad fali prostej znajduje s'¢ w $rod-
kowym obszarze ukiadu pomiarowego):

a) bez doprowadzecnia ciepia, Q =0,

b) z doprowadzeniem ciepta przy Q = 2,75,

¢) wzrastajgca fala detonacyjna przy Q 3,75,
¢) fala detonacyjna przy @ = 5,00

uderzeniowej. Temperatury zaptonu catkowicie spraw-
dzaly sie z teoretycznymi temperaturami zaplonu.
Fale detonacyjne byly cienkie, a calkowite spalanie
zachodzilo juz w odleglosci ckoto 2 ecm od fali. Spa-
lanie zachodzace na skosnej fali bylo zawsze silne,
a parametry gazu za falg — podkrytyczne.

Dr inz. TADEUSZ GAJEWSKI

17. Uktad fal sko$nych dia Ma = 3,0:
@) Q=0; D) Q=13

Zdjecia przedstawione na rys. 16 pokazujg przy-
padki fal uderzeniowych dla roéznych wartosci dru-
giej liczby Damkohlera. W tych przypadkach para-
metry prostej fali detonacyjnej byly uzyskiwane dla
Srodkowej warstwy strumienia.

Zdjecie przedstawione na rys. 17 pokazuje uklad
fali skos$nej w przypadku przeplvwu bez doprowadze-
nia cieptla (C—JZO), przy Ma = 3. Rys. 17b pokazuje
ten sam przeplyw, lecz z doprowadzeniem ciepla
(@ = 1,3). Na zdjeciu jest widoczny wyrazny przyrost
kgta fali uderzeniowej, ktéory wywotany jest wzro-
stem dlawienia termicznego powstalyvm za falg ude-
rzeniows.

We wszystkich przypadkach spalania detonacyjnego
na skosnej fali uderzeniowej uzyskiwano tylko spa-
lanie detonacyjne na silnej fali uderzeniowej (silna
oetonacja). Przeplyw za falg byt wiec zawsze pod-
dzwiekowy, a wyniki przeprowadzonych badan bytly
powtarzalne. Spalania detonacyjnego na stabej fali
uderzeniowej nie udato sie uzyskaé.

- Wplyw upustu powietrza za sprezorkq

na parametry turbinowego silnika odrzutowego

W artyrule wynrowadzono za pomocq metody matych przyrostow wzory wyraiajqce wptyw
upustu powietrza za sprezarkq turbinowego silnika odrzutowego na ciqy, jednostkowe zuzycie
paliwa, temperature za sprezarkq, spre¢é, temperature przed turbing i wydatek powietrzal.
Artykut zilustrowano przyktadem obdbliczeniowym,

Oznaczenic
Cg [KG/kGh] — jednostkowe zuzycie paliw,
F [m] — pole przekroju,

G, Gpai, G’ [kG/sek] — wydatek odpowiednio powie-
trza, paliwa i gazéw wylotowych,
L. [m/sek] — jednostkowa praca efektywna,
1 [kG] —— ilo$¢ powietrza potrzebna do spale-
nia 1 kG paliwa przy stechiome-
trycznym skladzie mieszanki,

k,k’ — wykladniki izentropy odpowiednio
powietrza i gazéw wylotowych,
n [1/min] — predkos$¢ obrotowa,
p [kG/em?] — cisnienie calkowite,

R [kG] — ciag,

24

R, R' [m/°K] -— stale gazowe odpowiednio powietrza
i gazobw wylotowych,
T [°K] — calkowita temperatura bezwzgledna,
V [m/sek] — predkosé lotu,
n — stosunek cisnien,
o — wspoéleczynnik zachowania ci$nienia
catkowitego,
O — stosunek okreslajgcy podgrzanie ga-
zo6w w dopalaczu,
1] — sprawno$é wyrazona przez parame-

try catkowite,
— wspodiczynnik wydzielania ciepta,
— liczba przeptywu (stosunek lokalnej
predkosci do predkosci w przekroju
krytycznym),

> g



o — wspoélczynnik nadmiaru powietrza,
Y1 —Y, wzgledne zmiany parametru Yy W

(dy) = y_o' " przedziale (y,, y,),

Indeksy

— warunki otoczenia,
— parametr dynamiczny,
— dysza wylotowa,
— komora spalania,
sprezarka,
— turbina, /
— upust,
— wlot silnika,
0,1,2.. — oznaczenia przekrojéw silnika zgodnie
z rysunkiem 1.

SeNuuR0as
i

W praktyce projektowania, badania prototypow
czy eksploatacji turbinowych silnikéw odrzutowycn
wynika czesto konieczno$¢ dokonania nieznacznych
zmian parametréow silnika lub parametréow jego ze-
spoléw. Wystepujgca wowcezas zmiana pozostalych
parametrow silnika moze by¢é wyznaczona droga
obliczen gazodynamicznych silnika. Zmudnych tyech
obliczen mozna unikngé¢ przez zastosowanie tzw. me-
tody matych przyrostow. Metoda ta opiera sie na
linearyzacji zaleznos$ci charakteryzujacych dane zja-
wisko i jest z powodzeniem stosowana w szeregu
gatezi nauki, jak np. teorii bteddéw, teorii drgan,
teorii regulacji itp.

Jezeli dwie wielko$Sci pewnego procesu zwigzane
sa ze sobg zaleznoscia y=fF(x) i dla x ==, jest
Y =Y, to przy dostatecznie malej zmianie argumen-
tu x o warto$¢ dx rozniczka dy =f" (x¢) dxr moze
by¢ wyrazona z zadowalajgcg dla praktyki doktad-
nos$cig przez przyrosty skonczone Ay = f" (x,) Ax.

Gdy rozwazana wielko$¢ jest funkcja wielu zmien-
nych z (x, y, t), to zwigzek miedzy przyrostami funkcji
i jej zmiennych niezaleznvych ma postaé¢ jednorodne-
go rownania liniowego:

=L
— ox

0z

A ot

9z
Ax + E Ay + At

W niniejszym artykule rozpatruje sie wplyw upustu
czesSci strumienia za sprezarkg na cigg, jednostkowe
zuzycie paliwa i inne parametry turbinowego silnika
odrzutowego. Konieczno$é upustu powietrza za spre-
zarkg moze wynikngé¢ np. z nastepujgcych przyczyn:

1) regulacja sprezarki przy stalej predkosci obro-

towej,

2) nadmuch klap samolotu,

3) chtodzenie czesci silnika,

4) zasilanie instalacji przeciwoblodzeniowej,

5) odwietrzanie instalacji olejowej,

6) zasilanie agregatow pokladowych,

7) klimatyzacja kabiny.

Wydatek upuszczanego w wyzej wymienionych ce-
lach powietrza stanowi zazwyczaj malty procent wy-
datku powietrza przeptywajgcego przez silnik. Dzie-
ki temu rozwigzanie postawionego zadania moze2
opiera¢ sie na metodzie malych przyrostow.

Dane wyjsciowe stanowig parametry silnika, para-
metry obiegu silnika, charakterystyka stoiskowa sil-
nika oraz charakterystyka jego sprezarki.

Raownaniem wyjsciowym sg rownania matych przy-
rostow ciagu i jednostkowego zuzycia paliwa wypro-
wadzone w pracy [1], a mianowicie:

Rownanie malego przyrostu ciggu R:

(OR) = W, [(8pa) + (8p5) + W;Wg (mp)] +
—(Wy — 1) [(8G) + (V)]
gdzie:
(2 =p ) »
== ?(_)tﬁ) ap—1 — liczba wplvwu stosunku cCls-

nien w dyszy na liczbe i,
1

11 K —1
fGs) =(1+2) (1 —s ;,g) — funkcja
gazodynamiczna liczby i,
[of (25)] 1
M o) 1T g
k' .o ik k'
®—1 T 20e=1 "
— liczba wplywu zmiany stosunku ci$nienia w dy-
szy na zmiane liczby 1s,
Wyg=1+ G- -V/R — liczba wplywu predkoéci lotu
na wydatek powietrza przez silnik.
Rownanie matego przyrostu jednostkowego zuzycia
paliwa

1
(dCr) = (dG) — (AR) -+ T Wi, (8T +
PO ..v ... D T
W i
18 <1y st
. W
= (Wm -~ 1) (6T3) TW_—. :._1 (9 =1} ((Yl"::) +
+ 0 6 (30) — (B8
"W, +1 S
gdzie:
{'SG'pal) T,
Wy = 6T,  T;—T, — liczba wplywu
temperatury przy danym sprezu na zuzycie paliwa
Gp(ll-

Stosownie do postawionego zadania bedg obecnie
poszukiwane wielkosci wchodzace w sklad powyz-
szych rownan jako funkcje upustu.

Wydatek gazoéw przeplywajacych przez turbine wy-
nosi:

G =G — Gy + Gpii (1)

Poniewaz G,a = G/ol, to po przeksztalceniach row-
nanie (1) przyjmie postaé:

( 1 Gy
Gl1i+—)=G |1+ —)=unG (2)
)3

Liczba n=1+ G,/G’ reprezentuje wzgledng ilo5¢
vowietrza odbieranego za sprgzarkg w jednostce
czasu.

Zgodnie z metodg malych przyrostow rownanie
matego przyrostu wielkos$ci y znajduje sie drogg ope-
racji d (In y) = dy/y, ktéra wykonana w rownaniu (2)
daje:

dG/G =dp (n + dG') G’

przy czym zalozono, ze upust powietrza za sprezarkg
nie powoduje zmiany wspodlczynnika o.
Przechodzac do przyrostéw skonczonych otrzymuje
sie:
AG/G = Au/n + Ac/G’ (3)
albo w zapisie symbolicznym:
(bG) = (du) + (BG") 4)

Niezaleznie od iloSci upuszczanego powietrza za
sprezarkg musi byé spelnione réwnanie ustalonej
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wspoblpracy sprezarki i turbiny wyrazajgce réwnosc
ich mocy:

G L¢s = Wy Bagr G™ Ler (5)
gdzie:
im — sprawno$¢ meachaniczna lozysk walu nape-
dowego turbiny,
Bagr — liczba okresSlajaca moc napedu agregatow.

Przyjmujac, ze sprawnos$é¢ 1w, oraz liczba e nie
zaleza od upustu powietrza réwnanie (5) wyraza sie
przez mate przyrosty nastepujgco:

(8G) + (dL¢s) = (8G") + (8Ler) {6)

Po uwzglednieniu réwnania (4) w rownaniu (6)
otrzymuje sie:

(0Lor) = (8Les) + (Bu) (7)
Z drugiej strony:
k—1
__k Tk ol
Les = ; : RT |74 —1 ’YS-

a mealy przyrost pracy efcktywnej sprezarki:
(OL.s) = (8T,) + W, (dbms) — (dyS) (8)
gdzie:
K —1 k-1 —!
_k—1 Tk K
Woy = g & —1 — liczba wplywu

sprezu sprezarki na jej prace efektywna.

Wychodzac z rdéwnania pracyv cfektywnej turbiny:
K . 1
L.p = L 1' R'Ty (1— g N
' ap K
otrzymuje sie réwnanie matego przyrostu pracy efek-
iywnej turbiny:

(0Ler) = (8T;) + (dnr) + W, (dmr) (9)
gdzie:
K—1
W, = K=1 — liczba wplywu stosunku
k' (nT Ko—a

ci$nienia w turbinie na jej prace efektywna.

Przy zatozeniu niezmienriej temperatury T, z row-
nan (7), (8) i (9) znajduje sie:

W, (8d5tr) = Wy (d7ts) — (dns) — (dnr) — (8T3) + (dw)
(19)

Z przebiegu charakterystyk turbin wynika, ze
w realnym zakresie zmian stosunku ”/l/ T; i mir spraw-
nos$¢ turbiny pozostaje praktycznie niezmienna, dzieki
czemu mozna przyjac¢, ze () = 0. Uwzgledniajac to
w rownaniu (10) oraz wprowadzajac do niego liczbe
wplywu sprawnosci sprezarki na jej sprez:

A’?s

s [7ns)
Armg - (6ns)

Zs

W3=

otrzymuje sie ostatecznie réwnanie ustalonej wspodt-
pracy sprezarki i turbiny wyrazone przez ratc przy-
rosty:

W, (dr) = (Wy — Wy) (8rg) — (8Ty) + (dw)  (11)

Wystepujace w tym rédwnaniu mate przyrosty pa-
rametrow zalezg od ilo$ci upuszczanego powietrza za
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sprezarka. Aby to uwzgledni¢, nalezy wykorzystaé
po uprzednim przeksztalceniu réwnanie (4).

Mianowicie wydatek gazow wylotowych mozna
przedstawi¢ jako znang funkcje gazodynamiczna
liczby 7; w minimalnym przekroju kierownicy tur-
biny o sumarycznym polu Fy:

VT,

a w postaci rownania matych przyrostéw:

1 .
(0G") = (dpy) + (OFx) — 5 (3ry) + [8g (7)]  (12a)

Lecz:
Py = Py A5 O (121)

Wspbdiczynniki ow, 6x i 65 ulegaig nieznacznym zmia-
nom wskutek zmiany parametrdw obiegu silnika w da-
nych warunkach lotu. Dlatego tutaj i w dalszych
zaleznos$ciach przyjmowac sie bgdzie:

(dow) = (dog) = (dbop) = 0

Poniewaz dow = Pu/Pa, to konsekwentnie dla usta-
lonych warunkow lotu zachodzi (dp,) = 0.

Uwzgledniajgc niezmienno$¢ pola przekroju mini-
malnego kierownicy mozna napisaé, ze (0Fg)=0.
Przyjmiemy takze, iz zachodzi [0q (7.x)] = 0. Mozna
to uzasadni¢ faktem, ze w kierownicy turbiny jedno-
stopniowej lub pierwszego stopnia turbiny stosunek
ci$nienia moze by¢ nadkrytvezny i wtedy g (hy) =1.
Jezeli zachodzi przypadek, ze @ (i) < 1, to do$wiad-
czenia 1 obliczenia wykazuja, ze zmiany stosunku
ciSnien w turbinie nr, stosunku n/ l/ T, i sprawnos¢
Hr nie wywotuja praktycznie zmiany wartesci g (7).

Uwzgledniajgc powyzsze uwagi w réwnaniach (12)
otrzymuje sie:

(8G") = (dmts) — é* (dT) (13)

Po wprowadzeniu liczby wplywu wydatku powietrza

na sprez sprezarki:

AG
@ O
Wy=——= La)
Ans ((Sns)
s
mamy:
(0G) = W, (das) (14)

Podstawiajac (13) i (14) do réwnania (4) otrzymuje
sie poszukiwang posta¢ réwnania ciggltosci:
1

(1= Wy) (dms) =

(6Ty) — (du) (15)

Za pomocg tego rownania i réwnania (11) wspoi-
pracy turbiny i sprezarki otrzymuje sie zaleznos¢
wzglednych przyrostow (dxs) 1 (dT3) od wzglednyen
zmian wydatku (du) upuszczanego powietrza za spre-
zarka:

; 1 : . 5 o
(0mg) = 5 W W, (drr) + (5] (16)
oraz:
(OT3) = (W, — Wy) (d1s) — W, (d7tr) + (du) an

gdzie:
2 =4
W =[§' W, — Wy + W, —1]

przy czym zazwyczaj zachodzi W' <<0.



Pozostaje jeszcze okres$li¢ (dnr) od (dp). W tym celu
nalezy postuzy¢ sie réwnaniem cigglosci przepltywu
dla minimalnych przekrojéw turbiny i dyszy:

Da Fk q ()“k) ) D; Fs q {;5}
—— =X ",'_—_"-_'
VT T,
albo: i £
W
o N =g, e P -
Top 1—=np \1—ap D Fr a(Zy) (C]

(18)
a w matych przyrostach:
1 1
(1 Y WzW:,) (dmyp) = (OF5) + (dnp) Wy — o (80)

(19)
gdzie:

1 ) .
We=~ =T - — 4 — liczba wplywu
[ (7( — l)
stosunku ci$nien w dyszy m;; na liczbe 7;.
W réwnaniu tym uwzgledniono, ze zachodzi:

(dow) = (dok) ==(dop) = (dr) = O [q (M)] =0 (20)

Stosunek cisnien w dyszy np mozna przedstawic
w postaci:

s Ok Op
ip — T
a po uwzglednieniu (20):
(dtm) = (dts) — (dr) (21)

Wykorzystujge w rownaniu (19) zaleznosci (16) i (21)
znajduje sie poszukiwang funkcje (omr) od (du):

. 1 1
(dn7) = W’ [E’ W' W, (W) + (OF5) — 5 (ée>]
(22)
gdzie:
i 1 1 : —1
W= 1—"2' W, W, + W, 1—? W Ws
Pozostaje jeszcze okres$li¢c wplyw upustu powietrza
na temperature za sprezarkg T,.
Z roéownania pracy efektywnej sprezania mozna
wyznaczy¢ przyvrost temperatury w sprezarce:
k—1
T, —Ty= _k_R_ L.s
a malta zmiana tego przyrcstu wynosi:
[6 (T, - To)] = (0Les)
Po wykorzystaniu zaleznosci (&) i uwzglednieniu,
ze (0T,) jest rowne zeru, otrzymuje sie po przeksztal-
ceniach poszukiwang zalezno$eé:

{P}Tg) — th [WI (6ms) — (6115)1 (23)
gdzie:
1 . ..
W, = —————— liczba wplywu sprawnosci
1+ s sprezarki na jej sprez.
K —1
k—yq

Przyjmijmy, ze roéwnanie malego Pprzyrostu ciggu
i jednostkowego zuzycia paliwa poszukujemy dla sil-
nika bez dopalacza, z nieregulowanym polem mini-
malnym F; dyszy i w niezmiennych warunkach lotu.
Wezmy jeszcze pod uwage fakt, ze we wspédlczesnych
silnikach stosunki cisnien w dyszy sg w warunkach

lotu nadkrytyczne. Jak wiadomo z teorii turbinowyzh
silnikéw odrzutowych, oznacza to, ze w calym eks-
ploatacyjnym zakresie pracy turbiny stosunek ci3-
nien nr pozostaje staly. Uwzgledniajgc powyzsze uwa-
gi mozna napisaé:

(0DPq) == (8F';) = (dv) = (dmy) = 0 (24)
oraz ¢ =1.
Wobec tego podane we wstepie artykutu réwnanie
matego przyrostu ciggu i jednostkowego zuzycia
paliwa sprowadza sie do postaci:

(BR) = W, W, W, (dap) — (W, — 1) (3G) (25)

(0Cr) = (8G) —(dW) —(dR) + W,y (0T;) — (W — 1) (8T>)
(26)

We wzorze okreslajgecym (8§Cr) uwzgledniono, ze do
komory spalania wplywa strumien  powietrza
o zmniejszonym wskutek upustu wydatku. Stad tez,
zgodnie z réwnaniem (4) pojawia sie w tej zaleznnsci
czion (dw). Procz tego przyjeto, ze przy tym nie ule-
ga zmianie wspoélczynnik wydzielania ciepta, dzieki
czemu (8%) = 0. :

Uwzgledniajgec w réwnanriach wyjsciowych (25) i (26)
zaleznosci (14), (16), (17), (21), (22), i (23) oraz warun-
ki (24), otrzymuje sie poszukiwana zalezno$¢ zmianyv
ciggu i jednostkowego zuzycia paliwa od wydatku
powietrza upuszczanego w omoéwionym modelu turbi-
nowego silnika odrzutowego:

1
(0R) = 2_ w’ (op) (W Wy Wy — (Wy — 1) Wy]
(27)
1 2
(6CRr) = 9 w! (dge) {W! (Wyy — 1) = W, Wy Wy +

g W, W, + (W, — Wy) [Wm - Wu (Wyo — 1)]} (29)

Wykorzystujgce zaleznosci (16), (17) i (22) mozna
okresli¢ zmiane temperatury przed turbing w zalez-
nosci od wydatku upuszczanego powietrza i przy nie-
zmiennej predkosci obrotcwej:

1
(8T3) = (d:1) [2— W' (W, — Wy) + 1] (29)

Jako przykiad podano nizej wyniki obliczen wply-
wu upustu powietrza za sprezarka na parametry tur-
kinowego silnika odrzutowego (bez dopalacza) o na-
stepujgcych parametrach wyjsciowych (przy maksy-
malnej predkosci obrotowej):

R = 2500 kp s =6 1s=0,85 T,=0515°K
G = 40 kG/sek nr = 2,45 Nr = 0,9 T, = 1100 °K
np = 2,23

Procz tego dana jest zalezno$¢ sprezu i sprawnosci
sprezarki od wydatku przy maksymalnej predkosci
obrotowej, ktérg charakteryzuig liczhy wplywu W;
i W, wynoszace:

W, =0,11 W,=-03

Pozostate liczby wplywu wynosza:

W, =0,72 Wy, =1

W, =1 W, =1

W; = 0,22 W,, = 1,8¢
Wg=0 W,; = 0,44
W; =1,55 W= —1,01

Przewiduje sie upust wynoszacy 1 wydatku po-
wietrza przeplywajacego przez sprezarke, co oznacza,
ze (dpn) = 0,01.
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Charakterystyczne przekroje silnika turboodrzutowego

Wykorzystujgc kolejno zalezno$ci (14), (16), (17),
(23), (25) i (26) oraz powyzej podane wartos$ci liczb
wplywu (wyznaczone za pomocg wzoréw podanych
w niniejszym artykule) znajduje sie przyrosty {(dn-
datnie lub ujemne) parametréw rozpatrywanego sil-

Mgr inz. WOJCIECH CEGLINSKI

nika, ktére wystapia przy rozwazanym upuicie po-
wietrza za sprezarkg, a mianowice:

(dR) = — 0,77%0 (8G) = 0,15"
(8Cgr) = 1,42%0 @dT,) = — 0,13,
6Ty =1,3% (d7ts) = — 0,5%
Literatura
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w tieorii i rasczotie awjacjonnych turborcaktiwnych dwi-
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Dobér parametréow elekirycznych pradnico-rozrusznikéw
do turbinowych silnikéw odrzutowych

Do rozruchu turbinowych silnikow stosowane sa
pradnico-rozruszniki., Pradnico-rozrusznik  oznacza
maszyne elektryczng prgdu stalego, ktéra podczas
rozruchu silnika pracuje jako silnik, a nastgpnie
po dokonanym rozruchu — jako pracnica zasilajgca
elektryczng sie¢ samolotu. Korzysci, jakie plyng z za-
stosowania pradnico-rozrusznika, s nastgpujace:
1) odpada koniecznos$¢ stosowania sprzegla swobod-
nego biegu, poniewaz pradnico-rozrusznik pracuje
tak w czasie rozruchu, jak i podczas normalnej pracy
silnika, 2) zyskuje sie na ciezarze silnika stosujgc
maszyne spelniajacg podwojng role (w pordéwnaniu
do wariantu stosowania osobno rozrusznika i pragdni-
cy). Wady pradnico-rozrusznikéw sg nastepujace:
1) bardziej skomplikowany elektryczny uklad roz-
ruchowy, 2) w niektérych przypadkach zmrienna prze-
kladnia mechaniczna.

Okreslenie zmiennej charakterystyki My = f(n)

Jednym 2z Kkoniecznych warunkéw prawidlowego
doboru pradnico-rozrusznika jest znajomos$¢ charak-
terystyki turbinowego silnika odrzutowego, a wisc
zaleznosci Mg = f (n), ktorg podano na rys. 1. M, re-

M
Ms=flns)

My

N

I
i
1
1
]
I
I
|
!
E
. n\ ’

1. Przebieg charakterystyki momentu oporowego turbinowe-
.go silnika odrzutowego Mg = f(n)

prezentuje moment oporowy stawiany przez uktad
sprezarka + turbina lgcznie z momentem tarcia. Wi-
dzimy, zZze w przedziale narastania predkosci od 0
do predkos$ci m; turbina nie pracuje i moment opo-
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rowy mozemy okre$li¢ rownaniem: My=a + bn2
Moment ten w zakresie predkoesci 0 — n, zalezy glow-
nie od parametréw sprezarki i rosnie w przyblizeniu
proporcjonalnie do kwadratu predko$ci obrotowej.

M¢—reprezentuje moment pochodzgcy od sil tar-
cia wystepujacych w lozyskach silnika.

predkos$¢ n, odpowiada poczatkowi pracy turbiny,

predko$¢ n, odpowiada zréwnaniu sie momentu opo-
rowego silnika i momentu obrotowego pochodzgcego
od pracujgcej turbiny.

Przebieg charakterystyki Mg = f (n) w zakresie pred-
kosci od 0—n; mozemy okresli¢c na drodze: a) obli-
czeniowej, b) elektrycznej.

Metoda obliczeniowa jest dosyé¢ skomplikowana,
dlatego tez blizej zajmiemy sie okreSleniem tej cha-
rakterystyki na drodze elektrycznej. Do tego celu
uzywamy maszyne elektryczng pracujacg jako sil-
nik z mozliwo$cig plynnej regulacji obrotéw, naj-
chetniej silnik obcowzbudny pradu stalego. Przy wy-
borze mccy silnika kierujerny sie wskazowka, aby
Psi 2> Prozruse.  Oczvwiscie na tym etapie pracy
Prozrusz (moc rozrusznika) szacujemy w przyblizeniu.

Na rys. 2 podano schemat elektrvczny ukladu do
zdjecia charakterystvki M= f (n). Tok postepowania
przy zdejmowaniu charakterystyki M= f(n) jest na-
stepujgcy: turbinowy silnik odrzutowy z wylgczo-
nym ukladem zaplonowym i paliwowym napedzany
jest przez silnik elektryczny M. Ustawiajgc obroty
silnika M na zgdang warto$¢ — za posrednictwem
zmiany napiecia zasilajgcego silnik (zmiiana Ucgen) —
notujemy dla kazdej predkosci obrotowej napiecie na
tworniku silnika M (woltomierz V,) prad twornika
silnika M (amperomierz A,;), napiecie zasilajgce uzwon-
jenie wzbudzenia silnika M (wcltomierz V,), prad
wzbudzenia silnika M (amperomierz A4,). Na podsta-
wie metody strat poszczegdélnych wystepujgcych
w maszynie elektrycznej okreslamy jej sprawnosg,
a nastepnie moc na jej wale, ktora w stanie row-
nowagi jest jednocze$nie mocg pobierang przez silaik
turbinowy (z uwzglednieniem sprawnos$ci mechanicz-
nej miedzy silnikiem M a silnikiem lotniczym —
jeSli taka istnieje).
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2, Schemat elektryczny ukladu do zdjecia charakterystyki

Ms=f(n): M — silnik elektryczny pradu statego obceo-

wzbudny, Vl — woltomierz magnetoelekiryczny, AJ s

amperomierz magnetoelektryczny z bocznikiem, A — am-

peromierz magnetoelektryczny, Gen — generator pradu

statego zasilajacy silnik M, R — opornik do regulacji na-
~ pigcia generatora, OE — obrotomierz elektryczny

Majac mcc na wale silnika turbinowego przy usta-
lonych predkosciach obrotowych, mozemy ckreslic
moment oporowy stawiany przez ten silnik, i w efek-
cie otrzymamy- przebieg charakterystvki Ms=f(n) —
uklad sprezarka -+ nie pracujgca turbina. Tok obli-
czen poszczegdblnych strat jest nastepujacy.

1. Obliczamy straty obcigzeniowe
(straty te wystepujg przy przeplywie pradu —
w uzwojeniu twornika):

APobc = IE th [W]

gdzie:
I: — natezenie pradu twornika zmierzone za po-
mocg amperomierza A,
R, — caltkowita oporno$¢ elektryczna w obwodzie
twornika,
Ric= Re + Rp [Q,
R{ — opornos¢ uzwojenia twornika,
R,, — opornos$é¢ przejscia (miedzy szczotkg a komu-
tatorem).
Opornos$¢ R; — jako zalezng od temperatury (a po-
$rednio od natezenia pradu I;) — okreSlamy zatrzy-

mujgc silnik po kazdorazowym ustawieniu predko-
$ci obrotowej silnika napedowego M na zgdang war-
tosé. Pomiaru opornogci dokonujemy mostkiem
Thomsona, ewentualnie metodg techniczng. Ze wzgle-
du na fakt, ze przez czas uplywajgcy od chwili przer-
wania prgdu w obwodzie twornika silnika M (za-
trzymanie silnika) do chwili przyviozenia uktadu
pomiarowego uzwojenie twornika juz cze$ciowo ostyg-
nie — zmierzona oporno$¢ uzwojenia jest mniejsza
od rzeczywistej.

W celu okreslenia przyrostu temperatury w chwili
pomiaru wykonuje sie kilka pomiaréw opornosci
w pewnych odstepach czasu i oblicza sie na podsta-
wie wzoru podanego nizej odpowiednie Drzyrosty
temperatur:

Rq — R,
O ==——r— (234,5 + 1:z) — (Do — V2)
RZ
=1, 1
gdzie
R, — opornos$é uzwojenia twornika w stanic na-
grzanym ( w czasie pomiaru),
R; — oporno$¢ uzwojenia w stanie zimnym,
1, — temperatura, przy ktorej zmierzoac opor-
nos¢ R,
¥, — temperatura czynnika chlodzgcego,

zakladajac, ze 9, = 8, — wyrazenie ulegnie uproszcze-
niu i przyjmie nastepujgca postac:

R, —R.
(234,5 + 9,)

Postugujgc sie tymi obliczeniami wykreéla sie za-
leznosci ® = (t), czyli tzw. krzywa stygniecia. Na
jej podstawie okresla sie przyrost temperatury dla
t =0, tzn. w chwili przerwania prgdu — a nast¢pnie
opornos$¢ uzwojenia w chwili ¢ = 0.

Dla matych maszyn okres od przerwania pradu
w obwodzie twornika do pierwszego odczytu jest maty
i czas wykonania wszystkich pomiaréw opornosci nie
przekracza zazwyczaj kilku minut. W przeciagu tak
lzréotkiego czasu nie zmieni sie temperatura otoczenia
i dlatego mozna operowac¢ nie przyrostami tempera-
tur, lecz wprost temperaturami. Poniewaz danej tem-
peraturze odpowiada dana opornos$é¢ (wzor podano

Ro=1lt)

3. Krzywa opornosci twornika silnika M w funkeji czasu
stygniecia: Rq = f(t)

wyzej), a wiec na wykresie mnzna rysowaé¢ od rawu
krzywa Ry -=1{f(t), tzn. krzywg opornosci w funkecji
czasu (rys. 3). Nastepnie przediuza sie te krzywa,
niewiele réznigcg sie od prostej, az do przeciegcia sic
z o0sig rzednych. Punkt przeciecia sie krzywej z osiaq
rzednych odpowiada maksymalnej opornosci Ry v
(w chwili ¢t = 0).

Pozostal nam do omodéwienia ostatni czion w wyra-

zeniu na R;c — a mianowicie opornosé¢ przejscia R,.
Opornesé ta skilada sie z opornosci styku ruchome-
go: szczotka — kcmutator oraz z opornosci materiaiu

szczotkowego. Pomiaru opornosci przejscia dokonuje-
my przed wlasciwymi pomiarami na silniku turbino-
wym. Metoda pomiaru jest nastepujgca. Mierzymy
za posrednictwem woltomierza spadek napiecia na

szczotkach o réznych znakach (+ i —) — nastepnie
spadek napiecia na wycinkacir komutatora pod tymi
szczotkami — przy przeplvwie prgdu w uzwojeniu

twornika. Warto$¢ pragdu zmieniamy w sgranicach oa
it

1
) Ia—=41 El I,, I, — prad znamionowy silnika M.
Opornos$é przejscia obliczamy z wyrazenia:
e — T
tp t
Rp = 7 [!.}]
t
gdzie:
U:, — spadek napiecia na szczotkach [V],
U; — spadek napiecia na wycinkach komutatora

[VI],
I — prad twornika [A].

Nastepnie sporzadzamy wykres: R, = f(I;), pokazaiy
na rys. 4, z ktéorego korzystamy przy obliczaniu
strat obcigzeniowych (dla danego I; okreslamy R,).
A wiec majac juz okreslone wartosci Rt i R)p, dla
kazdych ustalonych obrotéw mozemy olreslic¢:

Apobc — Itz th [W]
Ri.=R{+ Ry=Rygmex + Ry

&Pobc — Itg (Rg max T Rp} [W]
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4. Oporno$¢ przejScia w funkcji prgdu twornjka silnika M:
R, =f{p

2. Obliczamy
wzbudzenia:

straty w uzwojeniu

ﬂpu: —_ Uu: iw [W]

gdzie:
Uy — napiecie panujgce na uzwojeniu wzbudzenia
w chwili pomiaru — mierzy woltomierz (V.),
iw — prad plyngcy w uzwojeniu w chwili pomia-
ru — mierzy amperomierz (A,).

3. Obliczamy straty jatowe

Straty jalowe skladajg sie ze strat mechanicznycn
AP, i strat w zelazie APre.

Straty mechaniczne AP,, zalezne sg tylko od pred-
kosci obrotowej silnika elektrycznego, natomiast
straty w zelazie zalezne sg zaréwno od predkosci
obrotowej, jak réwniez od wartosci indukcji magne:-
tycznej w zelazie maszyny. Straty te okreslamy spo-
sobem biegu silnikowego, ktory przedstawia sie na-
stepujgco, przed wilasciwymi pomiarami na silniku
turbinowym:

— silnik elektryczny uruchamiamy jako boczni-
kowy,

— biegnacy jalowo (bez obcigzenia) wartoscig na-
piecia zasilajgcego twornik ustawiamy zgdana war-
tos¢ predkosci obrotowej. Nastepnie zmieniamy na-
piecie zasilajgce twornik i jednocze$nie zmieniamy

==

4R

5. Przebieg i rozdzial strat biegu jatowego w funkcji kwa-
dratu sity elektromotorycznej silnika M: AP0 = f (E?)

tak prad magnesujacy, aby predko$é¢ obrotowa pozo-
stala stala przez caly czas pomiaru. Liczba wykona-
nych pomiaréw powinna wynosi¢ okoto 10.

Otrzymujemy w ten sposdb straty jalowe dla roz-
nych napie¢ (sit elektromotorycznych) przy stalej
predkosci obrotowej. Majgc zmierzone napiecie U:
i prad I: dla kazdego pomiaru mozemy okresli¢ war-
tos¢ sily elektromotorycznej wzbudzanej w tworniku
silnika wedlug wzoru:

EZUt—IthC
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gdzie: .

Ri;c — opornos$¢ calkowita obwodu twornika zmie-

rzona w stanie zimnym silnika.

Metodyka pomiaru R¢ — jak w punkcie 1 (okreslenie
strat obcigzeniowych) — z tg tylko roéznica, ze R,
mierzymy w stanie zimnym ze wzgledu na fakt, ze
prad biegu jalowego jest maly i przyrosty tempera-
tury wirnika sg male — mozliwe do pominiecia.

Moc pobrang przez twornik badanej maszyny obli-
czamy ze wWzoru:

Pi=U:I, [W]

Nastepnie obliczamy straty obciazeniowe w obwa-
dzie twornika przy biegu jalowym:

APoye = 12 Ry [W]

oraz straty biegu jalowego:

APU :Pt - APobc [W]

Na podstawie powyzszych obliczen wylkonujemy wy-
kres:
AP, = APr, + AP, = f (E2)

Pomiary przeprowadzamy od wartosci napiecia rze-
du U =U, do napiecia, przy ktéorym prgd twornika
csiggnie wartos$¢ rzedu 10—15" I,y.

Przediuzajgc prosta AP, = f(E?) do przeciecia s3i
z osig rzednych dokonujemy podziatu AP, — na stra-
ty AP, i APp.. Wykonujgc pomiary dla szeregu war-
tosci predkosci obrotowej w zakresie od 0—n, —
otrzymujemy szereg wykresow AP, = f (E%). Przy prze-
prowadzeniu wilasciwych pomiarow na silniku turbi-
nowym — majgc pomierzone Uy i I; oraz R;. w chwi-
li pomiaru mozemy okresli¢c warto$¢ E ze wzoru E =
= U; — It Rtc, nastepnie E? i z wykresu AP, =f (E?)
dla danego E? i danej predkosci obrotowej okre$lamy
APm i APre.

W ten sposéb majgc pomierzone lub obliczone po-
szczegbdlne straty mozemy obliczyé sume strat:

AP = APoye + APy + AP, + APre [W]

dla kazdego punktu pomiarowego, a nastepnie moc
oddang przez silnik:

P =P, — AP [W]
gdzie:
P, —moc pobrana przez silnik M : P, =U; I,

i stad sprawno$¢ silnika dla kazdego punkiu pomia-
rowego:

P o
1) = P, - 100 [%/0]
Majagc obliczong w powyzszy sposdéb moc oddang

mozna okre$li¢ moment obcigzenia wystepujacy ana
wale silnika elektrycznego:

975 P
M = [kGm]
) Tgy
gdzie:
P — moc oddana przez silnik [kW],
ne.t — predkos$¢ obrotowa  ustalona silnika elek-

trycznego odpowiadajgca mocy P.

W stanie pracy ustalonej przy zdejmowaniu chara:i-
terystyki My =f(n) w zakresie predkosci obrotowe]
0—n; moment silnika M réwnowazy moment oporowy



ukladu: sprezarka + nie pracujgca turbina lacznie
z momentem tarcia, a wiec:

M= M’
gdzie:
Ms' - moment oporowy silnika turbinowego,
M’ — moment silnika M przeliczony na wat silnika
turbinowego.
o Map
. - i
gdzie:
n, — sprawnos$¢ przekladni pomiedzy silnikiem M
a watem silnika turbinowego.
) n
=
g
i — przelozenie przekladni miedzy silnikiem M

a waltem silnika turbinowego.

Przeprowadzajgc pomiary dla réznych wartosci n
otrzymujemy po przeliczeniu szereg wartosci M, na
podstawie ktorych wykreslamy krzywg Mg = f (n).

Przykiadowo dla jednego ze wspodlczesnych turbi-
nowych silnikéw odrzutowych podano na rys. 6 prze-
bieg charakterystyki Ms= f(n) zdjetej metodg opi-
sang wyzej.

Okreslenie mocy prgdnico-rozrusznika po-
trzebnej dec zapewnienia wlasciwego rozruchu

Majac zdjeta zalezno$¢ M, = f(n) i znang warto$c

predkosci obrotowej n;, mozna okre$li¢ potrzebng moc
pradnico-rozrusznika w sposob nastepujacy:

s ~
ke ||
15 #l
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6. Przebiegi charakterystyk Mssf(n) zdjety metodg elek-

tryczng
mt

. Przebiegi charakterystyk turbinowego silnika odrzutewe-
go pradnico-rozrusznika: Ms:f(n) — wypadkowy mo-
mernt oporowy ukladu: sprezarka -+ turbina, tgcznie z mea-
mentem tarcia, Mspr. = f (n) — moment oporowy spre_Zaro
ki, My re. f(m) — moment rozwijany przez pracujacq
turbing, M, f () — moment tarcia silnika, M = f(n)y —
moment rozwijany przez prgdnico-rozrusznik

M=) M=t
o~ Me=f) M)

8. Przebicgi charakterystyk turbinowego silnika odrzutowe-
go i charakterystyk pradnico-rozrusznika dla roznych na-
pig¢ zasilajgcych:

M, = f(n) — wypadkowy moment oporowy uktadu spreg-
zarka -+ turbina lgcznie z momentem tarcia,

M, =f(n — moment tarcia turbinowego silnika odrzu-
towego,

My, =710 ]—moment rozwijany przez pradnico-roz-
M., = §n) rusznik przy napieciach zasilajgcych Vl,

M, =1 (n) v, V,

a) z wykresu M =f(n) odczytujemy dla predkoseci
obrotowej wartos¢ momentu oporowego silnika Ms max
(rys. 7);

b) dla zapewnienia wilasciwego rozruchu stosunek
momentu pradnico-rozrusznika M’,, (przeliczonego na
watl silnika turbinowego i odpowiadajacego predkosci

obrotowej n;) — do momentu Mg mex — powinien wy-
nosic:
’
— M (1,5+2)
= (1,5+
MS max

a stad moment pradnico-rozrusznika M’,; = (1,5=-
+2) Ms max

c¢) moc pradnico-rozrusznilza przy predkosci obro-
towej m; — okreslamy ze wzoru:

Py = 1,027 M'pny

a uwzgledniajac sprawnos$¢ przekladni — 1y, moc
pradnico-rozrusznika (na jego wale) wyniesic:

"

W przypadku, gdy dysponujemy pradnico-rozruszni-
kiem i chcemy sprawdzi¢, czy bedzie on odpowiedni
dla zapewnienia wtasciwego rozruchu postepujemy
W sposob nastepujgey:

a) na wspélnym wykresie — z okreslong wczeéniej
charakterystyka My = f{(n) — nanosimy charaltery-
styki mechaniczne posiadanego pradorozrusznika —
przeliczone na watl silnika turbinowego. Charakterys-
tyki mechaniczne zdejmujemy — np. za pomoca ha-
mownicy elektrodynamicznej dla rdoznych napie¢ zasi-
lajacych przy pradzie wzbudzenia i,z = const (rys. 8);

b) dla predkosci obrotowej n, — sprawdzamy wa-
runek, czy My = (1,5+2,0) Ms max Wybierajgc charakte-
rystyke M° — dla napiecia, ktéore w przyblizeniu be-

dzie odpowiadalo wartosci eksploatacyjnej (uwzglead-
nicnie spadkéw napie¢, mocy zrodia zasilajgcego, wa-
runkéw elesploatacyjnych);
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c) jezeli warunek M’y == (1,5-2,0) Ms max jest spel-
niony — pradnico-rozrusznik jest odpowiedni dla za-
pewnienia prawidlowego rozruchu.

Okreslenie czasu rozruchu

Czas rozruchu jest bardzo waznym parametrem
silnika turbinowego; jest on okreslony odcinkiem cza-
su zawartym od t;, =0 do t, — odpowiadajgcemu
predkosci obrotowej n, (moment odigczenia pradnico-
-rozrusznika). Przekroczenie optymalnego czasu roz-
ruchu prowadzi do nadmiernego wzrostu temperatury
gazéw wylotowych turbinowego silnika odrzutowego.

Wychodzac z zaleznogci na moment dynamiczny:

B 7 dn
Mo=MW =M. =1 355
gdzie:
M’ — moment rozwijany przez pradnico-rozrusz-

nix,
M —- oporowy moment wypadkowy ukladu: spre-
zarka + turbina,
I — moment bezwladno$ci mas wirujgcych zre-
dukowany do watu silnika lotniczego.
Otrzymujemy wyrazenie ogdine na czas trwania
rozruchu:

n

T
tr = _3"(—)' J f dﬂ._
M
o

d

Wyznaczenie czasu rozruchu z tego roéwnania jest
trudne do osiggniecia ze wzgledu na fakt, Ze My
zmienia sie w trakcie rozruchu.

Dogodniej jest korzysta¢ z nastepujgcej postaci
tego wzoru:

k
oy ) R
T80 é M(I sr

1

Tok postepowania dla okreslenia t, jest nastepu-
jacy:

a) na podstawie posiadanych wykresow Mg =f (n)
M;=7f(n) — patrz TL, zeszyt 3 z 1965 r. i M’ =
= f(n) wykre$§lamy przebieg momentu dynamicznego
Ma=7fm) — rys. 9;

Ma=tln)

t
S
R B

Tl

oy, | A L PR i

\b---_.....___
LE)

9. Przebieg momentu dynamicznego ukiadu pradnico-rozrusz-
nik + turbinowy silnik odrzutowy: M, = f (n)

b) otrzymany przebieg My = f(n) dzielimy na do-
statecznie duzg liczbe odcinkéow K w zakresie pred-
kosci od =0 do m=mn,, a nastepnie na kazdym
odcinku An wyznaczamy S$rednig warto$¢é momentu
dynamicznego.
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Czas rozruchu dla wspolczesnych turbinowych sil-
nikéw odrzutowych zawiera sie w granicach 30--
40 sek.

Uwagi ogdlne dotyczqce konstrukcji prgdnico-
-rozrusznikow

Pradnico-rozruszniki wykonywane sa jako maszyny
hocznikowe 1 wzglednie jako maszyny szeregown-
-bocznikowe.

Pradnico-rozruszniki szeregowo-bocznikowe pracujg
w trakcie rozruchu jako szeregowo-bocznikowe (I etap
rozruchu szeregowo-bocznikowy, II etap rozruchu -—
szeregowy), w pracy pradnicowej pracujg jako ma-
szyny bocznikowe.

Na rys. 10 podano przykladowo konstrukcje prad-
nico-rozrusznika typu GSR-ST6000A produkcji ra-
dzieckiej, a na rysunku 11 schemat elektryczay po-
laczen tego pradnico-rozrusznika. Parametry elek-
tryczne pradnico-rozrusznika GSR-ST6000A sg poda-
ne w tablicy.

|
Uzwojenie
szeregowo- | Uzwojenie
-bocznikowe  SZEregowe

Praca silnikowa

Nominalne napiecie zasilajgce | 21 V 21V
Moment znamionowy
Predkos$¢ obrotowa przy obcig-
zeniu momentem znamiono-
wym (nie mniej od)
Prad pebierany
(nie wiekszy od)
Rodzaj pracy 5 cykli 40-sekundowych. Po
| | kazdym cyklu przerwa 2

1400 obr/min | 2400 obr/min

210 A 230 A

| | minuty
|Praca pradnicowa
Napiecie znamionowe 28,5 V
Prad znamionowy 200 A
Moc (przy 30 V) 6000 W
Predkos¢ obrotowa 4000—9000 obr/min
Rodzaj pracy ciggta

Czesto jako pradnico-rozruszniki stosowane sg lot-
nicze pradnice pradu statego.

Nizej podamy zalezno$ci miedzy mocg maszyny
w pracy pradnicowei i pracy silnikowej:

P n

r :
= —. 3}) .K
Pp n,

gdzie:
P, — moc pradnicy przy predkosci obrotowej po-
czatkowej np,
P, — moc rozrusznika przy predkosci n, =mn,,
n, — poczatkowa predko$¢ obrotowa pradnicy,
nr — predko$é obrotowa pradnicy pracujacej jako
rozrusznik, odpowiadajgca predkosci obroto-
wej n, (wejscie turbiny do pracy),
iy — przelozenie silnikiem
a pradnica,

miedzy lotniczym

K — wspodlczynnik przecigzenia pragdowego prad-
nicy przy pracy jako silnik elektryczny (ze
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10. Konstrukcja pragdnico-rozrusznika typu GSR-ST 6000A:
1 — korpus, 2 — twornik, 3 — tabliczka zaciskowa, 4 —- szczotka, 5 — wentylator, 6 — komutator, 7 — =zacisk,
8 — kolpak wlotu powietrza, 9 — =zacisk, 19 — biegun komutacyjny, 11 — uzwojenic komutacyjne, 12 — uzwoje-
nie wzbudzenia bocznikowego, 14 — biegun glowny

wzgledu na kroétki okres rozruchu dopuszcza
sie wieksze obcigzenie pradowe pragdnicy
przy pracy silnikowej).

Przykladowo przyjmujac:

n, = 3800 obr/min,
ny = n, = 700800 obr/min,
kp = 1,5,

otrzymamy zaleznos$¢:

P '
5 = 0,31ip

11. Schemat pradnico-rozrusznika

potaczen
GSR-ST 6000A

elektrycznych

Ze wzoru podanego wyzej wynika, ze dla podwyz-
szenia mocy pradnicy pracujgcej jako rozrusznik ko-
n
nieczne jest podwyzszenie poiozenia (ip - :%::gx_ > 1),
jednak drugi przeciwstawny warunek mowi o tym, ze
przetozenie w pracy pradnicowej powinno byé¢ mniej-
sze od jedno$ci i, <1 (ograniczenie ze wzgledu na
parametry konstrukeyjne pradnic lotniczych). Te
dwa przeciwstawne warunki prowadza do koniecz-
nosci:

a) stosowania
(przekladni dla pracy silnikowej
pradnicowej i, <1,

b) stosowania pradnic o duzej mocy (celowe dla
samolotéw o duzym poborze energii elektrycznej).

zmiennych podwojnych przekladni
i >1 dla pracy

Na przykiad przy przelozeniu ¢, =1 pradnice o mo-
cy rzedu 9-+24 kW wykorzystane w charakterze roz-
rusznik6w bedg oddawaly przy pracy silnikowej moc
rzedu 3-8 kW.
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1. Totografia dobrze charakteryzuje warunki, w Jakich odbywajg sie loty opcracyjne samoloiow rolniczyzh

Inz. FELIKS BORODZIK

629.138—473

Niektére zagadnienia lotnictwa rolniczego
majgce wplyw na wlasnosci rolniczych aparatéw latajgcych

Fakt cigglego rozwoju lotnictwa rolniczego wynika
z trzech podstawowych przyczyn natury ekonomicznej:

1) zabiegi chemiczne przeprowadzane z powietrza sg
wyraznie skuteczniejsze niz przy uzyciu maszyn na-
ziemnych,

2) koszt obrobki ‘1 hektara, z samolotu, juz nawet
przy obecnym poziomie sprzetu, jest nizszy niz przy
zastosowaniu urzadzenia naziemnego,

3) samolot wydajnos$cig przewyzsza kilkudziesiecio-
krotnie wszelkie, nawet najbardziej sprawne urza-
dzenia naziemne.

Przyczyny te sg wiec latwo wyliczalnymi efektami
ekonomicznymi. Wielkos¢ za$ tych efektéw zalezy
przede wszystkim od organizacii prac rolniczo-lotni-
czych oraz od jakos$ci sprzetu. Przy czym pojccie ja-
ko$ci obejmuje nie tylko jakos$é¢ w sensie niezawodnn-
$ci, ale rowniez w sensie spelnienia wymagan agro-
technicznych przez pokiadowsg aparature rolniczg oraz
ekonomiczne przystosowanie sie samolotu (latajacego
aparatu) do organizacyjnych i technicznych wymogdw
wykonawstwa prac rolniczo-lotniczych.

Ciggle jeszcze wiekszo$¢ z samolotéw rolniczych to
adaptacja do tego celow samolotéw wielocelowych lub
sportowych (turystycznych). Jesli wigc chodzi o roz-
wo]j lotnictwa rolniczego pod wzgledem konstrukcyj-
nym, sg to dopiero poczatki.

Zapotrzebowanie na ustugi agrolotnicze natomiast
ciggle wzrasta. Publikowane przez ONZ (FAO) liczby
dotyczace sytuacji zywnosciowej $wiata $wiadczg
o poglebiajacym sie stale w tej dziedzinie kryzysie.

Oblicza sie, ze trzeba byloby stosowaé¢ rocznie oko-
1o 30 milionéw ton nawozéw sztucznych (obecnie
tgczna produkcja krajow kapitalistycznych wraz ze
Stanami Zjednoczonymi wynosi okolo 25 milionow
ton). Te olbrzymie ilo$ci srodkéw chemicznych mogg
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byé rozprowadzane tylko przy uzyciu wysokowydaj-
nych maszyn rolniczych. Role tych maszyn powinno
spetni¢ lotnictwo rolnicze, tym bardziej, ze samolot
czy Smiglowiec daje wiekszg efektywnos$é stosowania
tych samych $rodkéw chemicznych.

Micdzynarodowe Centrum Lotnictwa Rolniczego w
Hadze podaje, ze obecnie swiatowa flota lotnictwa
rolniczego liczy okolo 16000 samolotéw i kilkaset
§miglowcoéw. Obszar obrabiany przez nie wynosi po-
nad 80 milioné6w hektaréw.

Nalezy sig spodziewaé, ze w najblizszych latach za-
rowno obszar obrabiany przez lotnictwo, jak i liczba
eksploatowanych samolotéow rolniczych bedzie szybko
wzrastac. Bedzie to nastepowalo tym szybciej, im le-
piej lotnictwo przystosuje sip do potrzeb rolnictwa.

Profil lotu operacyjnego — okreslenie jednostkowego
czasu cyklu operacyjnego

Technika wykonywania lotu operacyjnego zalezy
przede wszystkim od nastepujacych czynnikow:

1) warunki terenowe (polozenie obrabianego pola
wzgledem lgdowiska roboczego, wielko§¢ i ksztalt
obrabianych po6l, rodzaje i ilo$¢ przeszkod terencwych
i tym podobne);

2) rodzaje wykonywanego zabiegu (§rodki chemicz-
ne, rodzaj zwalczanego szkodnika lub choroby, rodzaj
obrabianej uprawy);

3) rodzaje eksploatowanego sprzetu (samolot, $mi-
glowiec, maty, $redni i duzy);

4) sprawno$¢ organizacyjna prowadzenia prac (orga-
nizacja prac zatadowczych, obstugi sprzetu, zaopatrze-
nia w paliwo i smary i tym podobne).



Te cztery podstawowe czynniki bynajmniej nie wy-
czerpujg listy wszystkich parametrow wpitywajacych,
czesto nawet w sposéb wyrazny — na zmiane tech-
niki lotu operacyjnego. Tym niemniej w poczatko-
wych rozwazaniach mozna je pomingé¢ i rozpatrywac
schemat lotu operacyjnego w odizolowaniu od tych
parametréw, ktore zmieniajg sie w sposéb dos$é przy-
padkowy.

Schemat operacyjnego lotu Ag pokazano na rys. 5.
Obejmuje on trzy grupy zagadnien: 1) zagadnienia
zwigzane z czynno$ciami odbywajgcymi sie na lado-
wisku roboczym, 2) zagadnienie lotéw roboczych
i nawrotéw, 3) zagadnienie dolotéw.

Poniewaz wydajno$¢ samolotu rolniczego zalezy
od czasu potrzebnego na wykonanie okre$lonego za-
biegu agrotechnicznego na okre$lonym obszarze, sche-
mat lotu operacyjnego nalezy rozpatrywaé¢ jako sumg
funkeji czaséw zuzytych na wykonanie poszczegdlnych
faz c¢yklu operacyjnego.

Catkowity czas potrzebny do wykonania cyklu ope-
racyjnego bedzie wynosil:

T=T4% + Tq+ Ty +T,
gdzie:
T, — czas przygotowania naziemnego,
T’ — czas dolotéw,
T, — czas lotu roboczego,
T’, — czas nawrotow.

Ze wzgledu na to, ze czas potrzebny do wykonania
cyklu operacyjnego zalezny jest réwniez od warun-
kéw terenowych (przede wszystkim od wielkoS$ci
i ksztaltéw obrabianego pola) stuszniejsze jest rozpa-
trywanie jednostkowego czasu, potrzebnego do obrob-
ki jednego hektara.

Czas jednostkowy wyrazony w sek/ha bedzie wy-
nosit:
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2. Wzrost powierzchni obstugiwanej przez lotnictwo rolnicze
w Polsce i Kkrajach sgsiadujgcych

|
= _
Rzeczywisty rozktad " wymagany rozklod
it

Chemixanow M ChemiRaliow

Dawka kG/ha

5 | Szerckosc smugr (m)

3. Poprzeezny przekrdj smugi:

s — robocza szerokos¢ smugi, s, — calkowita szerokos¢
smugi

Poszczegbdlne skiadniki powvzszej sumy mozna
przedstawi¢ nastepujgco:

— Jjednostkowy czas przygotowania naziemneggo (I;)
bedzie zawieral czas potrzebny na calg operacje
naziemng (T) skladajacy sic z lgdowania, kotowa-
nia, napelniania zbiornika chemikaliami oraz star-
tu. Czas ten moze by¢ dodatkowo powiekszony
o przypadajgca na kazde ladowanie cze$§¢ czasu
potrzebnego na zatankowanie paliwa. MozZna row-
niez zalozyé¢, ze tankowanie odbywa sie jedno-
cze$nie z ladowaniem chemikaliow, nie zwiekszajgc
czasu trwania ladowania.

Poniewaz czas operacji naziemnej bedzie si¢ powta-
rzat w stosunku wprost proporcjonalnym do stosowa-
nej w rozpatrywanym przypadku dawki $rodkow
chemicznych (d) i odwrotnie proporcjonalnym do la-

T Poczglek pola
Uzyskany_sredni rozktod memmm\
Wymagany rozklad diemukaiow fpodtuznyl.
Reeczywisly rozktad chemikaliow :
(poprzeczny)

: el
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4. Podluzny przekrdj smugi
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5. Schemat operacyjnego lotu Ag:

s — robocza szeroko$¢ smugi, h — wysokosé lotu roboczefZo

dunku S$rodkéw chemicznych (Qq), czas jednostkowy
przygotowania naziemnego bedzie wynosit:

d

= —i
) Qch Ze
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jednostkowy czas dolotu bedzie wprost proporcjonalny
do $Sredniej odleglosci okrabianego pola od lgdowiska
roboczego (a) i dawki $rodkéw chemicznych (d) oraz
odwrotnie proporcjonalny do predkos$ci przelotowe}
samolotu (Smiglowca) V, oraz zaladunku &rodkéw
chemicznych.

Dla uproszczenia mozna zaiozy¢, ze dlugosci toru
lotu samolotu (Smiglowca) od lgdowiska do pola
rowna sie dlugosci toru lotu samolotu od pola do
ladowiska, a ta z kolei réwna sig $redniej odleglo$ci
pola od lgdowiska. Poniewaz odleglo$é te samolot
(Smigtowiec) przebywa dwukrotnie (lecgc tam i z po-
wrotem), jednostkowy czas dolotu wyniesie:

a-d
Vp'Qch

td:2-

Jednostkowy czas lotu roboczego jest odwrotnie
proporcjonalny do predko$ci roboczej (V,) i do robo-
cze) szeroko$ci smugi (s) rozpylanych (rozpryskiwa-
nych) chemikaliow:

1
V,.*s

r

ty =

Jednostkowy czas nawrotu zawiera czas potrzebny
do wykonania nawrotu (Ty) skladajgcy sie z czasu
nabrania wysoko$ci bezpiecznego zakretu, czasu wy-
konania zakretu o 18% i czasu zejScia z wysokoS$ci
bezpiecznego wykonywania zakretu do wysokos$ci lotu
roboczego. Jednostkowy czas nawrotu jcst ponadto
odwrotnie proporcjonalny do roboczej szeroko$ci smu-
gi (s) i Sredniej diugosci obrabianego pola (1):

Ty

[
T sl

Po zestawieniu powyzszych skladnikow i uporzgd-
kowaniu jcdnosteix (predkos$ci w m/sek) wielkoSci
liniowe w m, ciezar w kG, wydatek w kG/m?, powsta-
nie zalezno$¢ okreS$lajgca jednostkowy czas cyklu
operacyjnego zwany nieraz czasem wilasciwym pracy
samolotu [2]:

d a-d bt Ty
t =104 T, w2 ==+ + =
Qch Vp.QCh VT'S S-l_

Zalezno$¢ powyzsza po raz pierwszy zostala zesta-
wiona przez prof. Baltina (NRD) z tg roznicg, ze
uwzgladniala dodatkowy skladnik wynikajgcy z czasu

potrzebnego na przelot od jednego do drugiego pola
w przypadku obrabiania w jednym locie kilku pol.

Poniewaz jednak stosowanie metody obrabiania kil-
ku pél w jednym locie zalezy od wielu czynnikéw,
w rozwazaniach niniejszych skladnik ten pominigto.

Ekonomika stosowania lotnictwa w rolnictwie zale-
zy przede wszystkim od dwoch podstawowych czyn-
nikow: od kosztu godziny lotu i od wydajnosci samo-
lotu ($miglowca). Wprawdzie wydajnos¢ samolotu jest
bez poréwnania wyzsza od wydajnosci nawet naj-
sprawniejszych urzgdzen naziemnych, jednak ze
wzgledu na stosunkowo wysoki koszt godziny lotu
celowe jest zwrdcenie uwagi na to zagadnienie.

Praktyczng wydajno$é samolotu (Smiglowca) rolni-
czego mozna przedstawi¢ w formie ponizszej zalez-
nosci:
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P [ha/godz]

gdzie: t — jednostkowy czas cyklu operacyjnego.

Mozna wiec powiedzie¢, ze wydajno$¢é samolotu
rolniczego zalezy bezpoSrednio od czasu jednostkowegn
potrzebnego do wykonania cyklu roboczego, przypada-
jacego na jcden hektar. Im czas ten bedzie krotszy,
tym wydajno$¢é samolotu bedzie wicksza. Sposrod
parametréow wplywajgcych na cz2s trwania cyklu
roboczego meozna wyodrcbni¢ trzy ich grupy. Do
pierwszej grupy nalezy zaliczy¢ parametry konstrui-
cyjne odgrywajace o tyle powazng role, ze ich wplyw
obserwilje sic we wszystkich sktadnikach sumy czasogy
jednostlzowych. Od parametréw tych zalezg:

Qcn — udzwig Srodkéw chemicznych,

T, — czas potrzebny do operacji naziemnej (start,
ladowanie, kolowanie, mozliwosci szybkiego tanko-
wania i zaladowania, wylgczanie i uruchamianie sil-
nika lub mozliwo$é dokonywania operacji naziemnych
przy pracujgcym silniku itp.),

V, — predko$¢ przelotowa samolotu (Smiglowca)
z pelnym tadunkiem i pustego (powrot z nad pola
na lgdowisko),

V, — predko$é robocza samolotu ($migtowca),

T, — czas potrzebny do wykonania nawrotu.

QOd wlasno$ci konstrukeyjnych samych urzgdzen rol-
niczych zalezg:

d — dawka w kG lub litrach na hektar zalezna od
wydatku $rodkéw chemicznych (kG 1lub litréw na
sekunde),

s — robocza szeroko$¢ smugi rozprzestrzenianych
srodké6w chemicznych.

Do drugiej grupy parametréw mozna zaliczy¢ te,
ktore nalezy traktowaé¢ jako wymagania stawiane
samolotom i $miglowcom rolniczym. Bedg to:

di — dawka $rodkow chemicznych w kG lub litrach
na hektar wymagana dla danego zabiegu agrotech-
nicznego,

I — $rednia dlugo$¢ obrabianego pola zwigzana ze
Srednig wielko$cig po6l poddawanych zabiegom agro-
technicznym z powietrza,

ha/godz,
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6. Porownanie wydajnosci samolotu i opryskiwaczy trakto-
rowych
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7. Zmiana jecdnostkowego czasu trwania cyklu roboczego
w zaleznos$ci od wielkosci dawki sSrodkéw chemicznych
na hektar (samolot PZL-101 ,,Gawron”, pole F =5 ha)

a — odleglos¢ lgdowiska roboczego od obrabianego
pola, ktéra moze byé uwarunkowana wtlasciwos$ciami
terenu, w ktérym prowadzone sg prace agrolotnicze.

Trzecia grupa to parametry zwigzane z organizacja
pracy:

T, — czas operacji naziemnych, a przede wszystkim
czas zatadowywania $rodkéw chemicznych,

a — odleglos¢ od lgdowiska do obrabianego pola,
ktéra szczegblnie przy wiekszych dawkach powinna
byé mozliwie jak najmniejsza.

Zwroéci¢é nalezy uwage na fakt, ze niektére z para-
metrow wystepuja w dwoéch grupach. Wynika to ze
zlozonosci niektérych parametrow (np. T:) lub ich
wspobtzalezno$ci od réoznych grup czynnikéw (np. a).

Rozpatrujgc zagadnienie wplywu poszczegdlnych
parametréw na witasno$ci samolotow (Smiglowcow)
rolniczvch, w niniejszych rozwazaniach ograniczono
sie tylko do tych czynnikéw, ktére nie zmieniajg
w zasadzie swych wtasnosci pod wplywem takiego
czy innego rozwigzania konstrukcyjnego. Bedy to
przede wszystkim parametry zaliczane do grupy dru-
giej.

Jedinym z tych parametréw majacym duzy wplyw
na czas jednostkowy jest dawka S$rodkéw chemicz-
nych. Z wykresu na rys. 7 wida¢ wyraznie, ze wraz
ze zmniejszaniem dawki bardzo szybko maleje czas
potrzebny do obrébki jednego hektara. Z ekonomicz-
no-technicznego punktu widzenia jest to jedna z prost-
szych drog obnizenia kosztéw zabiegu agrolotniczego,
gdyz stosowane obecnie $rodki chemiczne maja jedy-
nie od 1 do 20% substancji czynnej w stosunku do
masy rozpylanej lub rozpryskiwanej. Teoretycznie
do zniszczenia przecietnie wystepujgcych szkodnikéw
wystarczyloby okolo 200 G s$rodkow owadobdjczych
na hektar. Tymczasem stosuje sie dawki nawet do
200 kG na hektar, czyli 1000 razy wiecej.

Zwigkszanie wiec stezenia $rodkéw chemicznych
i tg droga zmniejszanie dawki na hektar, a w kon-
sekwencji i zwiekszanie wydajnosci samolotow (Smi-

=}
s
2 %{ &
iy S ,m[ts
- 4
8 SRR }
% %%: g.
N K '% &!.;.
S ESIED %}_g
s ¥/ —— A S
8 Q@ , S
S &g "l e i gy b
g "8 .' g
< = | 1
g ——f & | | :
= il | | | =
d 3 R
= 1 | < =i
< § ' Wi S % &
s 3 : §8 g 5 <8
I § N = 8 S¢
§ § 1 SIE Slsy 3
S S ——f? S
s 5 R L
g N 1% alt 7] =|
5] SN 18 SRS
E S 8 88 §
& S a3 s
7 IS § §
f 51 Y 0 ]

8. Dawki Srodkoéw chemicznych stosowanych obecnie w pra-
cach agrolotniczych

glowcow) rolniczych jest na pewno jakim$ kierunkiem
perspektywicznym. Jakie bedg jednak ostateczne wy-
niki prac z tym zwigzanych, trudno jest przewidzieé.
Na razie sg prowadzone proby stosowania na przy-
ktad nawozéw sztucznych o stezeniu do 40°%. Wiado-
mo jednak, ze je$li chodzi o stosowanie Srodkow owa-
dobdjczych, to wystepujg tu pewne przeciwwskazania;
stwierdzono na przyklad iz szereg szkodnikdéw szyb-
ciej uodparnia sie na dzialanie bardziej stezonych
Srodkéw. Natomiast owady, ktére niszczg zwalczane
szkodniki i sg wiec naturalnym sprzymierzencem
czlowieka, bardziej ging od $rodkéow o wiekszym
stezeniu.

W kazdym przypadku mozna stwierdzié, ze bar-
dziej stezone s$rodki chemiczne bedg wymagaly bar-
dziej precyvzyjnego dziatania aparatury rolniczej za-
rowno pod wzgledem réwnomiernosci, jak i dawko-
wania.

Przedstawiony na rys. 7 wykres t=1/d wymaga
dodatkowych wyja$nien. Mianowicie obliczenia poda-
nych tu wielkos$ci zostaly wykonane przy nastepuja-
cych zatozeniach. :

Dawka $rodka chemicznego zalezna jest micdzy
innymi od wydatku s$rodkéw cheranicznych i calko-
witej szeroko$ci smugi. Z rys. 8 widaé, ze roézne
dawki wymagane sg przy roznych rodzajach zabiegéw
agrotechnicznych, a zatem musza by¢ realizowane
za pomoca réznych pokladowych urzadzen rolniczych.
Przy réznych wiec urzadzeniach i réznych s$rodkach
praktycznie otrzymuje sie rézne szerokosci smugi dla
réoznych dawek. Poniewaz z kolei czas jednostkowy
jest zalezny rowniez od roboczej szerokos$ci smugi,
wprowadzono do obliczen zastepcza szeroko$é smugi
jednakowsa dla calego zakresu rozpatrvwanych dawek.
Zastepcza szeroko$é smugi zostala obliczona proporcjo-
nalnie do praktycznych szerokosci smugi uzyskiwa-
nych przy pracach z zastosowaniem réznych urzgdzen
i proporcjonalnie do ilosci wykonywanych prac z od-
powiednig aparaturg. Przeliczenia oparte o dane
z eksploatacji samolotu PZL-101 , Gawron’ podano
w tablicy 1.

Dzieki wprowadzeniu pojecia zastepczej szerokosci
smugi wszystkie funkcje zwigzane z czasem jedno-
stkowym majg charakter ciggly w calym zakresic
uzywanych dawek (od 1,5 do 400, a nawet 1000 kG/ha).
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Tablica 1. Przeliczenie zastepczej szerokosSci smugi Srodkow
chemicznych samolotu PZL-101A ,,Gawron”’

Robocza szer. | Procent danego Sktadnik sze-
. ) smugi zabiegu w sto- | rokoSci zastep-
Rodzaj zabiegu sunku do wszyst- czej
(m) kich prac agro-
| lotniczych (m)
Opryskiwanie
drobnokropliste 45 20 9,0
Opylanie 100 20 20,0
Opryskiwanic roz-
tworamiwodnymi 23 20 5,0
Nawozenie sztucze
nymi nawozami
statymi  (pyliste,
granulaty) 12 40 4,8
Razem 100 38,8
Zastgpcza szeroko§¢ smugi $r. chemicznych Sy = 38,8, 39 m.

Nastepnym zalozeniem zblizajacym obliczenie teo-
retyczne do praktycznie osigganych wynikéw jest
przyjecie zmiennej odleglosci pola od lagdowiska robo-
czego. Zmienno$é ta uzalezniona jest od wielkos$ci
stosowanej dawki (rys. 9). W zasadzie mozna byloby
ogblnie powiedzieé¢, ze odleglo§é dolotu powinna byé
jak najmniejsza. Jednak ze wzgledu na warunki tere-
nowe nie zawsze istnieje mozliwo§é zorganizowania
ladowiska roboczego w bezposredniej blisko$ci obra-
bianego pola. O ile jednak wicksze odleglosci dolotu
mogy wchodzi¢é w gre przy matych dawkach srodkéw
chernicznych, o tyle w miare wzrostu dawki diugie
dolovy sa niedopuszczalne i je§li wychodzg poza goér-
na granice podang na wykresie (rys. 9), to Swiadczg
o nieudolno$Sci organizacyjnej. Aby wiec ulatwié
przedsiebiorstwu agrolotniczemu wybranie odpowied-
nich ladowisk mozliwie blisko obrabianego pola, wy-
maga sie, aby samoloty rolnicze mialy stosunkowo
bardzo krotki start i lgdowanie.

W praktyce najczesciej lgdowiska robocze organi-
zuje sie na polach, z ktérych uprawy juz zostaty
zebrane (specjalnie w tym celu nie zaorany kawatek
rzyska), lub z géry zaklada sie zniszczenie upraw na
pewnym odcinku (pola koniczyny lub seradeli, na
przykiad na Wegrzech).
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9. Pozgdana zmiana odleglosci obrabiancgo pola od lado-
wiska roboczego w zaleznosci od wielkosci dawki srodkow
chemicznych (samolot PZL-101 ,,Gawron”)
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Ladowisko mozna tez zorganizowaé na ugorach
i pastwiskach. Sytuacja jest trudniejsza, jeSli w po-
blizu pola jest na przyklad teren kamienisty (okolice
podgérskie 1 goérskie) - lub podmokly (szczegdblnie
w okresie wiosennych roztopéw). Mozna wtedy wy-
korzystywaé¢ odcinki bitych drég (jak na przykiad
w Tinlandii) lub przygotowywaé¢ specjalne lgdowiska
z utwardzang nawierzchnig. W przypadku konieczno-
Sci przygotowywania specjalnych lgdowisk odleglosei
dolotu nalezy traktowa¢ juz nie tylko jako parametr
zalezny od organizacji prac, ale przede wszystkim —
jako wymaganie.

Warto tu wspomnieé¢ o przeprowadzonych ostatnio
eksperymentach zmierzajgcych do wyeliminowania
naziemnego transportu chemikaliéw i operowanie sa-
molotami z lgdowiska roboczego odlegiego od obra-
bianych p6l o ponad 100 km. Analizy tych ekspery-
mentéw wykazaly, ze aby tak prowadzone prace
utrzymywatlty sie na obecnym poziomie wskaznikéw
ekonomicznych, stosowane samoloty powinny mieé
udzwig Srodkéw chemicznych (@¢,) rzedu 15 ton.
(Udzwig chemikaliéw dla PZL.-101 ,,Gawron” wynosi
0,5 ton, udzwig dla An-2 — 1,2 tony).

Z wykresow (rys. 10) widaé, ze w miare wzrostu
dawki Srodkéw chemicznych zmiana czasu jednostko-
wego w funkcji odleglosci dolotu przebiega coraz
bardziej stromo. Stromos¢ te tagodzi wzrost udzwigu
Srodkéw chemicznych. Stad wniosek, ze dla duzych
samolotow rolniczych mniej istotna jest odleglosé
dolotu niz dla samolotéw mniejszych. Potwierdzajg
to doSwiadczenia wegierskie, gdzie przyjeto jako re-
gule, ze odleglos¢ dolotu przy nawozeniu (d = 150—
—250 kG/ha) nie moze przekracza¢ 5 km. (Na We-
grzech pracujg wylacznie samoloty PZL-101 ,,Gaw-
ron”).

Nastepnym parametrem z grupy ,narzucajgcych”
wymagania stawiane samolotom i $miglowcom rolni-
czym jest Srednia diugo$¢ obrabianego pola. Wielkosé
ta jest zmienna i zalezy od bardzo wielu czynnikdow
terenowych, fitologicznych, agrotechnicznych, poziomu
kultury agrotechnicznej i innych. Zebrana na ten te-
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.10. Wplyw odleglosci dolotu na czas jednostkowy dla roznych
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mat statystyka wskazuje na pewng zalezno$é dlugosci
pola od jego powierzchni,

I tak dla warunkéw Europy Srodkowej i zachod-
niej wielko$¢ te mozna okresli¢ wedlug nastepujgcej
zalezno$ci:

1= 1,414|/E

gdzie: F — powierzchnia obrabianego pola.

Obliczana w powyzszy sposOb diugo$é pola jest
warto$cig $rednig, ktéorg mozna przyjaé do rozwazan
teoretycznych o charakterze ogdélnym, jednak przy
wszelkich rozwazaniach szczegétowych dotyczacych na
przyktad planu przeprowadzenia prac agrolotniczych
w danym terenie postugiwacé sie trzeba wartoSciami
rzeczywistymi. Konieczne to jest z tego wzgledu, ze
stosowane do tej pory systemy sygnalizacji i znako-
wania pol przy pracach agrolotniczych nie zezwalajg
na przerwanie opylania czy opryskiwania w dowol-
nym miejscu.

Zaklada sie, ze powrot samolotu na lgdowisko w ce-
lu uzupeinienia chemikaliow nastagpi po wykonaniu
odpowiedniej liczby lotow roboczych na peing dlugosé
pola. Przerwanie opylania na przykilad w polowic
dlugo$ci pola nie zapewnia wymaganej rownomier-
nos$ci. Tak wiec diugo$é pcla jest z jednej strony
parametrem narzucajgcym praktyczny zasieg robo-
czy — z drugiej strony parametrem wyjSciowym do
sporzgdzania szczegbélowych planéw operacyjnych.

Zasieg roboczy mozna okresli¢ z nastepujacej zalez-
nosci:

Qs

(3
— . 4
Zr =g, " 10% [m]
gdzie:
Qcr — ilo$é chemikaliow w zbiorniku w kG,
d — dawka chemikaliow w kG/ha,
s — szeroko$¢ robocza smugi w m.

Jesli zasieg roboczy jest wiekszy od dlugosci pola,
wtedy mozna napisaé, ze:

Zr=1"-1
gdzie:
i — liczba przelotéw roboczych nad polem,
l — dtugos$é pola w m.

Po pordéwnaniu powyzszych wzoréw otrzymuje sic
zalezno$é, ktéra ma duze znaczenie praktyczne:

Qcn=i-l-d-s-10—

Poniewaz i moze by¢ tylko liezbg calkowita, otrzy-

muje sie wiec wedlug powyzszego praktyczny, opla-

calny tadunek $rodkéw chemicznych, ktory jest mniej-
szy od nominalnego udiwigu chemikaliéw:

Qch *D=7¢"Qcn
gdzie:
Qcn - p — praktyczna ilo§é chemikaliow w zbiorniku,
¢ — tak zwany wspoétczynnik napelnienia wa-
hajgcy sie od 0,86 do 0,95,
Qcr. — calkowity udzwig chemikaliéw,

Na podstawie analizy powyzszych zalezno$ci ustala
sie réowniez szczegélowy plan operacyjny: jeSli na
przyklad =zasieg roboczy jest mniejszy od dtugosci
pola, trzeba je podzieli¢ na odpowiednio oznakowane
w terenie sektory.

Gdy zasieg jest rowny dlugos$ci pola, mozna zasto-
sowaé¢ metode operowania z dwoéch lotnisk, to znaczy

riii
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Czas trwania operagli naziemnej 1007.

11. Skladniki czasu trwania operacji naziemnej

samolot uzupeilnia chemikalia raz na lgdowisku poto-
zonym po jednej, raz po drugiej stronie obrabianego
pola — skraca sie w ten sposob odleglosci dolotu.
Gdy wreszcie zasieg roboczy przewyzsza odpowiednig
krotno$é diugosci pola potrzebng do obrébki catego
pola — mozna w jednym locie obrobi¢ Kkilka POl
Przy jety za$§ system obrobki tych poél bedzie zalezat
od wzajemnego ich usytuowania w terenie.

Ostatnim z pozakonstrukecyjnych parametréow wpty-
wajacych na jednostkowy czas cyklu roboczego jest
czas trwania operacji naziemnej (T;). Wprawdzie roz-
tozenie tego parametru na czynniki pierwsze wyka-
zuje jego Scisle powigzanie z parametrami aerodyna-
miczno-konstrukeyjnymi, jednak w praktyce wszyst-
kie niedociggniecia natury organizacyjnej najostrzej
uwidaczniajg sie wtasnie tu. W parametrze tym
w warunkach dostatecznego poziomu organizacji pracy
na ladowisku takie skladniki jak start, ladowanie
i kolowanie stanowig zaledwie okolo 10%s calego
czasu. Reszta to czynno$ci zwigzane z samym tado-
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12. Zmiana czasu jednostkowego w funkcji dawki przeliczona
dla samolotu PZL-101 ,,Gawron’” dla pola o powierzchni
F =35 ha
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waniem zbiornika i zapuszczaniem oraz grzaniem
silnika. Pamieta¢ tu nalezy, ze im dtuzej trwa lado-
wanie, tym z kolei dtuzej trzeba grzaé¢ silnik (szcze-
gbélnie w chlodnej porze roku). Tymczasem wplyw
czasu operacji naziemnych na calkowity czas jed-
nostkowy jest znaczny, co najlepiej przedstawia wy-
kres na rys. 12.

Widzimy tam wyraznie, ze szczeg6lnie przy wiek-
szych dawkach na hektar warto dolozyé staran, aby
do minimum skréci¢ czas ladowania chemikaliow.
Uzyskaé to mozna najlatwiej przez mechanizacje
prac zaladunkowych.

Ze zagadnienie to wcale nie jest proste, wskazuja
na to najlepiej do$wiadczenia prowadzone na We-
grzech. Intensywne prace agrolotnicze prowadzono
tam od szeregu lat, stosujgc zatadunek recznie przez
dobrze zorganizowane zespoty ladowaczy. W niedlu-
gim czasie zespoly te osiggnely tak krétkie czasy
zaladunku, 7e wprowadzenie (na razie proébne) me-
chanicznych urzadzen zatadowczych nie skrocilo,
a wydtuzylo czas zatadunku (tablica 2).

Tablica 2. Poré6wnanie czaséw zaladowania $rodkéw chemicz-
nych do pokladowego zbiornika samolotu PZL-101 ,,Gawron’’
(_th = 500 kG)

Czas zatadowania w sekundach |

Czynnosci Iadowarka recznic za po- l,'L‘,cznfc L
o ) $rednio z wor-
slimakowa mocg kubelkow o
kow 50
. 1
Przygotowania do
| adowania 190 11 11
fadowanie 42 95 80
Przygotowanic do
lotu | 80 7 7
Razem czas postoju
samolotu przy za-
Jadunku 312 | 114 98 |
Liczba zatrudnio-
nych ludzi 4 do 5 9 do 13 | 4 do 6 J

Wprawdzie sam czas nasypywania chemikaliéw byt
krotszy, lecz ustawienie, a nastepnie uruchomienie
i po nasypaniu usuniecie urzgdzenia znacznie prze-
kraczalo catkowity czas zuzywany na te czynnosci
przy zatadunku recznym. Dos$wiadczenia te potwier-
dzajg sie i w innych krajach. W rezultacie urzgdzenia
do mechanicznego zatadunku prowadzone sg w pierw-

szej kolejno$ci tam, gdzie albo droga jest robocizna,
albo chodzi o poprawienie warunkéw bhp (szczegdl-
nie przy stosowaniu Srodkéw wysoko toksycznych).
Tym niemniej samolot (Smiglowiec) rolniczy powinien
mie¢ takie rozwigzania konstrukcyjne, ktore umozli-
wiajg szybki zaladunek chemikalivw, zaréwno plyn-
nych jak i sproszkowanych. Krotki start i lgdowanie
oraz mozliwo$§é stromego wyjScia nad przeszkode
potrzebne sg przede wszystkim w celu umozliwienia
skrocenia odleglo$ci dolotu (a), a dopiero w nastepnej
kolejnosci do skrocenia czasu operacji naziemnej.

Przedstawione powyzej rozwazania obejmuja za-
ledwie drobng cze$é zagadnien lotnictwa rolniczego.
Tym niemniej juz na podstawie analizy tych kilku
parametrow mozna ocenié¢, ze zagadnienie dobrych
samolotow (Smiglowcow) rolniczych jest zagadnieniem
zlozonym wymagajgcym bardzo wnikliwych i wszech-
stronnych badan. Z powyzszego mozna wysungé na-
stepujgce wnioski:

1) projektowanie nowych samolotéw rolniczych musi
by¢é prowadzone w oparciu o bardzo doktadnie
sprecyzowane zalozenia okre$lajace warunki tere-
nowe, w ktoérych samolot ma pracowac;

2) samolot (Smiglowiec) rolniczy dobrze spelniajgcy
swojg role jako maszyna rolnicza musi byé kon-
strukcjg wysoce wyspecjalizowang w oOparciu
o wszechstronne badania eksploatacyjne,

3) przy poro6wnywaniu ze sobg kilku samolotéw rol-
niczych, a przede wszystkim ich wtasnosci ekono-
micznych, trzeba dokladnie sprecyzowaé warunki,
dla ktérych to poréwnanie jest przeprowadzone.
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I ogolnopolski konkurs na najlepsze opracowanie techniczne detyczace poprawy
technologicznosci konstrukcji maszyn, urzadzen i innych wyrobow przemystu ma-
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Zastosowanie obrabiarek sterowanych liczbowo?)

Glownym celem stawianym przed
OSL przy ich wprowadzaniu do
przemystu bylo rozwigzanie tych
problemoéw produkcji, do ktorych
nie wystarczaly konweincjonalne
obrabiarki. Szczegdlnie przemyst bu-
dowy samolotow i statkow kosmicz-
nych wymagal wprowadzenia no-
wych obrabiarek, poniewaz obra-
biarki konwencjonalne byly mato

1. Frezowanie skrzydla samolotu

przvdatne do obrobki duzych i bar-
dzo skomplikowanych czeSci. Naj-
szersze zastosowanie do tych zadan
znalazly frezarki sterowane liczbo-
wo. Charakterystyczne jest, ze wiek-
sz0$¢ norm zwigzanych z obrabiar-
kami sterowanymi liczbowo zostala
wydana przez ATA (Aerospace Indu-
stries Association). W zakladach nie
dofinansowywanych przez panstwo
przewazaja w zastosowaniu prostsze
uklady sterowania, gdyz zasadni-
czym celem jest tu osiggniecie skro-
cenia czasu przebiegu i mozliwie ta-
nia produkcja. Przy ilosciach sztuk
ponizej 50 automaty obrabiarkowe
sg jeszcze nieekonomiczne, ponie-
waz zbyt wysokie sg koszty przygo-
towania produkcji (wykonanie pla-
néw technologicznych, wykonanie
narzedzi, Kkrzywek 1 przyrzagdéw
uchwytowych) oraz zbyt duze czasy
przezbrajania obrabiarki w stosun-
ku do kroétkiego czasu maszynowce-
go. Dla zniwelowania tego wytwor-
cy obrabiarek oddajg do uzytku co-
raz latwiej przestawialne automaty

obrabiarkowe, aby stworzyé¢ mozli-

wo$¢é ich stosowania przy krotkich
seriach produkcyjnych. Uzytkowni-
cy automatéw ze swej strony czynig

*)  Obrabiarki
OSL.

sterowanec liczbowo —

duze wysilki w celu przystosowania
tych obrabiarek do produkeji w
kroétkich seriach poprzez stwarzanie
pozornie duzych serii (np. technolo-
gia grupowa, technologia cze$ci sty-
pizowanych). Tym niemniej pelne
rozwigzanie dla niektérych proble-
méw z tego zakresu daje dopiero
zastosowanie OSL. W takim uzyt-
kowaniu najbardziej rozpowszech-
nione sg wiertarki sterowane licz-
bowo.

Oceniajgc wystepowanie roznych
rodzajow OSL. w przemyS$le nalezy
stwierdzié¢, ze najbardziej powszech-
ne w zastosowaniu sg kolejno:

a) wiertarki ze sterowaniem punk-
towym,

b) wiertarko-frezarki i wytaczar-
ki ze sterowaniem odcinkowym lub
cigglym (lgcznie 2z obrabiarkami
wielozadaniowymi),

¢) irezarki ze sterowaniem od-
cinkowym lub cigglym,

d) tckarki ze sterowaniem odcin-
kowym lub cigglym.

2. Czesc
pelnego bloku aluminiowego (United
Airceraft)

do $miglowca wyfrezowana z

Ponadto wystepuje wiele urzgdzen
do ciecia blach ze sterowaniem od-
cinkowym lub cigglym. nawijarki
ze sterowaniem punktowym, koor-
dynatografy ze sterowaniem punk-
towym lub cigglym oraz urzgdzenia
pomiarowe sterowane z tasmy (Pratt
and Whitney). Nalezy doda¢, ze ju:l
teraz kolejnosé wyzej
przestaje byé pewna, poniewaz ostat-
nio zwieksza sie zdecydowanie ilos¢

podawana

tokarek ze sterowaniem cigglym i
interpolacjg liniowag lub kotowa, co
powaznie zwieksza mozliwos¢ naci-

nania gwintéw. Przy wszystkich ro-
dzajach OSL stosuje sie najczesciej
automatyczng wymiane narzedzi,
ktéra zepewnia calkowicie automa-
tyczny przebieg procesu i uniezalez-
nienie od obstugujgcego.

Przy zastosowaniu OSL decydu-
jgcg role, przynajmniej w przemy-
$§le lotniczym, odgrywaly skompli-
kowane, trudne do obrobki czesci.
Typowym takim przykladem mcga
byé skrzydia samolotu o konstruk-
cji integralnej wyfrezowane ze sto-
poéw aluminiowych (rys. 1). Bardzo
czesto usuwane jest przy takiej
obrobce ok. 95%/y materiatu.

Innym przykladem moze by¢
cze$¢é do $miglowca wyfrezowana z
pelnego bloku aluminiowego (rys. 2).
Do obrobki takiej czesci wymagana
jest obrabiarka o sterowaniu cigg-
lym i stosunkowo niewielkiej do-
kladnosei (0,1 mm). Mocowanie dla
obydwu przedstawionych czesci nie
jest trucdne do rozwigzania. Przy-
kladem zastosowania OSL do czesci
0 bardzo skomplikowanych ksztal-
tach jest obrobka wirnika sprezar-
ki (rys. 3). Przy produkcji pojazdéw
kosmicznych ksztalty projektows=-
nych czes$ci sg na ogdédl tak skompli-
kowane, ze przedstawiane sg w for-
mie funkcji matematycznych w pa-
mieci elektronicznych maszyn li-
vzgcych. Uzycie OSL do takich cze-
$ci jest nicodzowne.

W przemysle nie dofinansowywa-
nym przez panstwo o wprowadzeniu
OSL zdecydowaly inne cechy tej
obrobki, a nie mozliwos$¢ obrabiania
skomplikowanych i duzych czesci.
Na stosowanie OSL w tym przemysle

3. Obrobka wirnika sprezarki na frezar-
ce o sterowanych liczbowo pigciu ru-
chach roboczych (Boeing)
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wplynely: mniejszy czas przygoto-
wania produkecji, przystosowanie do
szybko zmieniajgcego sie profilu
produkeji, mniejsze zapotrzebowa-
nie na narzedzia itd. OSL stosowa-
ne sg w przemys$le obrabiarkowym,
w przemys$le maszyn biurowych,
drukarskich i innych. Stosowane sg
najczesciej w tych przemystach
wiertarki sterowane liczbowo, wier-
tarko-frezarki oraz obrabiarki wie-
lozadaniowe. Asortyment wykony-
wanych czeé$ci jest tu bardzo roé:z-
norodny: plyty z otworami, ramy,
korpusy przektadni, stojaki, korpu-
sy wrzeciennikow itp. Przy obrobce
cze$ci dazy sie do tego, aby okre-
§lona cze$¢ obrabiana byla na jed-
nej obrabiarce, poniewaz pozwala
to obnizyé czasy pozamaszynowe 1
unikng¢ stosowania nowych przy-
rzgdéw mocujacych.  Szczegdlnie
przestrzegane jest to przy obrabiar-
kach wielozadaniowych. Odstepuje
sie od tej zasady jedynie w przy-
padku, gdy w czesci obrabianej
obok skomplikowanych operacji wy-
stepuje wiele cperacji prostych, a
wtedy ekonomiczniejsze jest zamo-
cowanie na inng obrabiarke i wy-
konanie na niej operacji prostych.
Niezgodnie z zasadami zastosowa-
no OSL do seryjnej produkcji blo-
kow cylindrowych w zakladach
International Harvester Comp. Wig-
czono 13 wiertarek sterowanych licz-
bowo w linie automatyczng, na kto-
rej obrabia sie cztero-, szeS$cio- i
o$miocylindrowe  bloki silnikow.
Przestawienie linii automatycznej z
jednego typu na drugi nastepuje co
4—6 tygodni. Na godzine obrabia si¢
okolo 10 blokéw silnikowych. Jako
uzasadnienie dla uzycia OSL w te-
go rodzaju produkcji podaje sie:

a) konwencjonalna linia automa-
tyczna dla tej ilosci jest nieekono-
miczna, réwniez nieekonomiczna jest
konwencjonalna obrobka jednost-
kowa,

b) obrabiarki OSL pozwalajg sie
latwo przestawi¢ przy zmianie pro-
dukowanego typu,

¢) linia automatyczna z OSL wy-
maga jedynie 40 obrabiarek, nato-
miast linia automatyczna konwen-
cjonalna wymaga 65 obrabiarek.

W zaktadach amerykanskich OSL
wykorzystywane sg do pracy trzy-
zmianowej, przez co osigga sie
szybszg amortyzacje kosztéw zwig-
zanych z ich zainstalowaniem. Za-
réwno OSL, jak obstugujacy ja
robotnik nie majg w warunkach
warsztatu szczegdlnej pozycji, co
wskazuje, ze ten sposOb obrobki
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traktowany jest juz jako normalny,
wyprébowany $rodek produkcji. Ro-
botnik obstugujacy OSL otrzymuje
oprocz tasmy dziurkowanej i rysu:-
ku czeSci rowniez rekopis progra-
mu ze wskazéwkami roboczymi oraz
szkice zamocowania czesSci. Przy
pierwszej obrébce nowo zaprogra-
mowanej czesci obecny jest progra-
mista, ktory powinien wnies¢ ewen-
tualne korekty do programu. W tym
przypadku pierwszy przebieg pro-
gramu prowadzony jest czesto bez
narzedzia i materialu, a sprawdza
sie jedynie prawidlowo$¢ funkcyj-
ng programu. Pierwszy wykonany
przedmiot poddawany jest szczego-
lowej kontroli i dopiero potem od-
dawana jest tasma dziurkowana do
normalnej produkcji. O ile poczgt-
kowo prawie jedynymi uzytkowui-
kami OSL byly przedsiebiorstwa
przemystu lotniczego, to obecnie po-
wazna cze$¢ tych obrabiarek znaj-
duje zastosowanie w przemysle
obrabiarkowym, czyli wytwoércy OSL
sq zarazem ich uzytkownikami.
Kazda z firm wykorzystuje od kil-
ku do kilkudziesieciu OSL. Nie
wszystkie zaktady wytwarzajg row-
niez urzgdzenia ukladow sterowa-
nia i napedu.

Do najwiekszych uzytkownikéow
obrabiarek sterowanych liczbowo w
przemysle USA nalezg jednak fir-
my lotnicze i budowy statkow kos-
micznych. Z placowek naukowo-
-badawczych majgcych duze zastugi
w rozwoju techniki sterowania pro-
gramowego oraz zajmujgcych sie
aktualnie tymi problemami sg: Mas-
sachusetts Institute of Technology
(Cambridge, Boston), Illinois Insti-
tute of Technology (Chicago), Uni-
versity of Wisconsin (Madison).

Przed omoéwieniem aspektéow e-
konomicznych stosowania OSL na-
lezy przedstawi¢ krotko sposob uru-
chamiania, konserwacji i eksploa-
tacji tych obrabiarek w ramach za-
kladu produkcyjnego. Zaklad pro-
dukcyjny otrzymuje OSL bezpos-
rednio od wytwoérni obrabiarek
sterowanych  liczbowo, a wy-
twornia ukladéw sterowania do
tych obrabiarek spelnia jedynie ro-
le kooperanta w stosunku do wy-
tworni obrabiarek. Dopasowywanie
ukladu sterowania do obrabiarki
jest procesem bardzo ztozonym. Do
wytworni ukladow sterowania do-
starczana jest obrabiarka i do niej
dopasowuje sie prototyp uktadu
sterowania liczbowego. . Gotowy
uktad sterowania jest sprawdzany
w praktyce w wytworni ukladow

sterowania, co trwa zaleznie od ro-
dzaiu sterowania, od jednego dnia
do kilku tygodni. Po raz drugi
sprawdza sie uklad sterowania z
obrabiarkg w wytwoérni obrabiarel,
¢o rowniez trwa kilka dni, a nawet
miesiecy. Uruchamianie obrabiarki
w zakladzie produkcyjnym dokony-
wane jest przez wytwornie obrabia-
rek, a do obrabiarki dolgcza sie
wskazowki dotyczace obstugi i pro-
gramowania, schematy ukladow
sterowania, dziurkowane  tasmy
kontrolne oraz spis zalecanych cze-
§ci zamiennych. Ewentualnych na-
praw w pierwszym okresie dokoe-
nujg przedstawiciele wytworni obra-
biarelk, a nastepnie odpowiednio
przeszkolony zesp6t wlasny przy za-
lozeniu, ze istnieje w zakladzie ma-
gazyn cze$ci zamiennych dla tych
obrabiarek. Powaznym czynnikiem
zmniejszajgcym czas przerw awa-
ryjnych w dziataniu obrabiarki jest
stosowanie konserwacji zanobiegaw-
czej, ktéra ma roznorodny charak-
ter, zaleznie od stanu zaawansowa-
nia techniki sterowania liczbowego
w zakladzie.

Zaznaczy¢ trzeba, ze nowe OSL
odznaczajg sie malymi okresami
przerw awaryjnych, od 3" (obra-
biarki ze sterowaniem punktowym),
do 10% (obrabiarki ze sterowaniem
ciggtym), przy czym S$rednio po-
lowa tego czasu wynika z awarii
sterowania, a druga polowa z uszko-
dzenia ukladoéw mechanicznych c-
brabiarki. Pamieta¢ nalezy, ze przy
obrabiarkach starych z lampowymi
ukladami sterowania okresy te wy-
nosity odpowiednio od 10% do 30%,
przy czym 80" uszkodzen dotyczylo
sterowania.

Przy omoéwieniu probleméw eko-
nomicznych nalezatoby przytoczyc
czynniki uzasadniajgce uzycie OSL
w przemysle. Sg to:

— skrocenie czasu produkeji; obok

skrocenia okres6w pozamaszyno-
wych skraca sie wyraznie okres
catkowitego cyklu produkcyjnego w
zakladzie oraz czas potrzebny do
stworzenia nowego prototypu,

— zmniejszenie kosztéw produxeji
przy czesciach o odpowiednio do-
branych ksztaltach i ilosci,

— poprawa jakosci i zwiazane z
tym zmniejszenie ilos$ci brakéw oraz
utatwienie montazu,

— wyeliminowanie wplywu zme-
czenia robotnika i innych czynni-
kow ludzkich,

— obrobka wiérowa cze$ci du-
zych, ktorych nie mozna bylo obra-
bia¢ dotychczasowymi metodami,



— ulatwienie sterowania cen-
tralnego produkcja,
— mozliwosé tatwego uzupelnia-
nia magazynu cze$ci zamiennych.
Wiele z wymienionych czynnikow
jest tak mocno powigzanych z po-
waznymi zmianami w organizacji
produkcji, ze ilosciowa ocena eko-
nomiczna staje sie wrecz niemozli-
wa 1 wymagany jest stosunkowo
duzy okres czasu do okreslenia
wplywu tych czynnikoéw na koszty
produkcji. Bardzo trudne jest eko-
nomiczne porownywanie konwen-
cjonalnych metod obrobki z obrob-
kg przy zastosowaniu OSL, ponie:-
waz metody le wystepuja najcze-
$ciej w odmiennych warunkach
organizacyjnych i technicznych.
Dlatego tez dla pelnego obrazu
niektére z wymienionych czynnikdw
wymagajg szerszego omowienia.
Skrocenie czasu produkecji, a szcze-
gblnie czasu potrzebnego do przej-
Scia od projektu do prototypu,
bylo glownym 1 zarazem wy-
starczajacym  czynnikiem,  ktory
zdecydowal o zastosowaniu OSL w
przemy$le budowy samolotow i po-
jazddéw kosmicznych, gdyz w rywa-
lizacji kosmicznej i lotniczej czyn-
nik ten uznawany jest bezsprzecz-
nie za najwazniejszy. Przy wszoech-
stronnym zastosowaniu elektronicz-
nych urzadzen przetwarzania da-
nych kombinacja: maszyna mate-
matyczna — stanowisko projektan-
ta — OSL — stanowisko badaw-
cze zapewnia efektywnos¢ niemozii-
wg do osiggniecia na drodze kon-
wencjonalnej. Technika produk-
cyjna stosowana w tym przemysle
rozpowszechnia sie stosunkowo
szybko na inne galezie przemystu.
Znane zaktady produkcji obrabia-
rek Kearney and Trecker Comp.
oraz Pratt and Whitney Machine
Tool przez zastosowanie tej techniki
osiggnety skrocenie czasu uplywa-
jacego od zlozenia zamodwienia do
jego realizacji z 12 miesiecy przy
stosowaniu metod konwencjonal-
nych do 8 miesiecy przy stosowa-
niu sterowaniu produkcji za pomo-
ca maszyn matematycznych oraz
OSL. Wpynikajaca stad mozliwose
tatwego przystosowania sie do pwv-
trzeb rynku oraz zrdznicowanie

' PRENUMERATE NA 1967 ROK PRZYJMUIJE
ZAKLAD KOLPORTAZU WCT NOT

asortymentu produkcyjnego ma nie-
watpliwy, lecz trudny do szybkiego
uchwycenia wplyw na ocene eko-
nomiczng stosowanej metody.

Przy probie poréwnywania ze
wzgledu na koszty produkcji meto-
dy konwencjonalnej z obrébkg oma-

4. Zmiana ilosci produko-

stosowane w fazie a i ¢ oraz jako
srodki dodatkowe przy wystgpieniu
maksymalnego zapotrzebowania w
fazie b. Przedstawiono to wykresem
na rys. 4.

W podsumowaniu mozna stwier-
dzi¢, iz stosowanie OSL daje petl-

Sy 400
wanych przedmiotow w

miare uplywu lat. Za-

kiorych ekonomiczne jest
zastosowanice obrabiareik

kreskowane obszary, dla ., 300
200

stecrowanych liczbowo:
I — faza probna, II —

HOSE s2lule

/ N

maksymalne zapotrzebo- 100 -
wanie w fazie produkecji | 7
siryjnej, III — produk-

1 6

cja czesci zamiennych. 0

wiang nalezy zwroci¢ uwage na na-
stepujace okolicznosci:

— stosunkowo latwo mo:na prze-
widzie¢ zmniejszenie kosztow pro-
dukcji przy procesach wiertarskich
i frezarskich, zakladajgc, ze kon-
wencjonalna metoda obrobki byta
optymalnie ustawiona pod katem
mozliwie matych kosztow,

— optacalnos¢é stosowania OSL
jest funkcjg ilosci sztuk, ogolnie
biorgc poréwnanie z metodami kon-
wencjonalnymi wychodzi korzystniej
wtedy, gdy przedmiot wykonywany
ma skomplikowane ksztalty, a ilosc
sztuk jest niewielka; ekonomicznie
uzasadnione sg najczesciej ilosci
sztuk od 1—50.

Nowe zastosowania OSL wynika-
ja z analizy produkcji z uplywem
czasu. Prawie w kazdym zakladzie
w produkcji okreslonego przedmio-
tu mozna zauwazy¢ w miare uplty-
wu czasu wystepowanie nastepujg-
cych faz:

a) faza probna — charakterycu-
je sie wieloma zmianami konstruk-
cyjnymi,

b) faza produkcji seryjnej — w
fazie tej wystepuje czesto okrtes
maksymalnego zapotrzebowania, na
zaspokojenie ktorego nalezy przc-
widzie¢ dodatkowe $rodki produk-
cyjne, co powaznie zwieksza koszty,

¢) faza produkcji cze$ci zamien-
nych.

L.atwo przewidzie¢, ze OSL szcze-
golnie ekonomicznie mogg by¢ za-

2 . 3 4 5
Czas [lata]

ne efekty ekonomiczne tylko w po-
faczeniu  z  wilasciwg organizacja
produkecji, ktéorg w tym przypadku
powinny charakteryzowac:

1) sprawny proces przygotowaw-
czy dla obrobki, o ile mozliwe od-
dzielony od zakresu obrébek kon-
wencjonalnych,

2) stosowarie maszyn matema-
tycznych do przygotowania progra-
moéw 1 sterowania produkcja (szcze-
golnie tam, gdzie istniejg one juz
dla innych celow),

3) wyszkolenie wiasnej
konserwacyjnej w zaktadzie,

4) odpowiednie przygotowanie ma-
gazynoOw narzedziowych,

5) zapewnienie mozliwie ciggte]
pracy dla OSL (uzywanie OSL w
wielozmianowej produkcji).

obstugi
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obecny i perspektywy rozwojowe metali konstrukcyjnych

Artykut opracowano na podstawie ,,The Current Status and 1970 Potenticl of Se-
lected Defense Metal”, Defense Metals Information, Center Memorandum, nr 183,
1963. Zawiera on przegled najwazniejszych metali i stopow stosowanych w USA,
wraz z omowieniem mniektorych ich wiasnosci fizycznych, mechanicznych i techno-
logicznych. Osobng uwage poswiecono perspektywom rozwojowym poszczegolnych
grup metali.

Tytan i jego stopy

Tytan i jego stopy wykazujg naj-
wyzszg ze znanych metali wytrzy-
mato$§é w stosunku do ciezaru wta-
Sciwego (4,5 G/cm?), to jest tzw. wy-
trzymalos¢ wiasciwa.

Dodatkowg zaletg tytanu i jego
stopéw, zwiekszajacg przydatno$c
ich w nowoczesnych konstrukcjach,
jest wybitna odporno$¢ na korozje
i dzialanie wiekszosci oSrodkow che-
micznych. Inne charakterystyczne
wtasno$ci tytanu to wysoka tempe-
ratura topienia (1668 X 10 °C), maly
wspolczynnik rozszerzalno$ci ciepl-
nej i paramagnetyzm. Trzeba pod-
xres$li¢, ze wysokg wytrzymatlosé
stopy tytanu zachowuja w szerokim
zakresie temperatur, a mianowicie
od —250 do 600 °C.

Istotnymi wadami wspdiczesnych
stopow tytanu jest ich stosunkowo
wysoki koszt i ograniczona spawal-
noseé.

Obecnie produkowanych jest wie-
le réznych stopow tytanu. Wazniej-
sze z nich podano w tablicy 1.

Stop Ti-13V-11Cr-3Al ma mnaj-
wyzszg ze wszystkich stopow wy-
trzymatos¢ witasciwg  wynoszgca
3,6 °10° cm. Walcowane na zimno
i starzone tasmy z tego stopu wyka-
zuja wytrzymato$§é dorazng 175—182
kG/mm? i sg stosowane m.in. na
cylindry, wewnatrz ktérych panuje
ciSnienie powyzej 133 atm. Jedno-
cze$nie sg one w pelni odporne na
korozyjne dziatanie atmosfer prze-
mystowych. Stop Ti-6 Al-4 V chociaz
nie osigga po obrdébce cieplnej tak
wysokiej wytrzymato$ci, stosowany
jest na powloki silnikéw drugiego
stopnia rakiety Minuteman, we-
wnatrz ktorej ci$nienie osigga 123
atm.

Stop Ti-5 Al-2,5 Sn opracowano do
stosowania w niskich temperatu-
rach. Ten stop dobrze sie spawa, a
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w temperaturze —253°C wykazuje
nastepujace witasnosci mechaniczne:
Ry =161 kG/mm?, R,=143,5 kG/mm?
i A=15%..

Inny stop, Ti-8 Al-1 Mo-1V z po-
wodzeniem jest stosowany zaréwno
w niskich, jak i w wysokich tem-
peraturach. W czasie badan na pet-
zanie w tempcraturze 538°C i przy
naprezeniu 14 kG/mm? po 150 go-
dzinach odksztalcenie tego stopu
wyniosto zaledwie 0,2°%. Rowniez
zadowalajgca jest jego wytrzyma-
to§¢ dorazna. Nowe stopy Ti-7Al-
-12Zr i Ti-5Al-5Sn-5Zr sg jeszcze
bardziej wytrzymate w podwyzszo-
nych temperaturach, gorzej jednalc

Tablica 1. Wazniejsze am

| Wiclkosé

poddaja sie obrébce plastycznej (tto-
czeniu).

Najwieksza ilos¢ tytanu i jego
stopoéw jest wykorzystywana obec-
nie w budowie sprgzarek lotniczych,
turbin gazowych i korpuséw rakiet
Minuteman. Oproécz tego, poszcze-
golne stopy tytanu sg stosowane w
réoznych postaciach w lotnictwie
wojskowym, w rakietach i sztucz-
nych satelitach. Do celow wojsko-
wych zuzywa sie okolo 85"y ogdinej
produkcji tych stopow (1960 r.).

Badania nad stopami tytanu ida
w zasadzie w dwéch kierunkach:
jeden to opracowywanie nowych sto-
poéw, drugi — rozwdj stopdw juz

erykanskie stopy tytanu

|
Oznaczenic stopu predukeji Postac : 56 i
|Lp P plmppiancy stopu Spawalnosé l Zastosowanie
‘ | W tonach | |
— !
. i eSci odporne na
Techniczn pdlauwic, czasel o
1 echniczny tytan 737 Bvehg; dobra IL:orozje:, lotnicze
) ) _ . | turbiny gazowe
| . . .
czesSci sprezareck
2 | Ti-6Al-4V 2880 odkuwki, D dowaraiaca turbin gazowych,
blachy = oslony silnikéw od-
! rzutowych
I — |— E—
X odkuwki, ..
3| Ti-5Al-2,5Sn [ 578 blachy dobra |czesc1 spawane
S | P
| | i dl ki, | | Pt .
| 4! Ti-6A1-6V-2 Sn l i odKuwKki, |nicspawa1ny czesci urzgdzen
- | piyty ertyleryjskich
. dkuwki, |
5| Ti-5Al-4FeCr ‘ 45,4 o : Sei i
|blachy |zla i czesci lotnicze
- — -
| 6 | Ti-7TAl-4Mo 40,8 odkuwki, |ni(.‘spa\waln_'{ silniki
1 1
S || —— | B l___ Sy,
[ ‘ le‘:ri’ :\:veaf}eq | osleny silnikow od-
7 | Ti-15V-11Cr-3Al 31,7 olliewwk, [, - ~pi.i.iaje rapowdell; wysoloy
’ ! blach ? v S
y sie obrobee '\’\}‘trzymale tasmy
cieplnej L druty
L . " odkuwki, . !
8 | Ti-3Al-1Mo-1V ‘ 18,1 plachy zadowalajgca | silniki
9 | Ti-4Al-3Mo-1V 13,6 blachy zla czesci lotnicze
| 10 | Ti-8Mn ? blachy ‘niespawalny czeSci lotnicze




Tablica 2. Wlasno$ci mechaniczne kilku obrobionych cieplnie amerykanskich sto-
pOw tytanu

Ciezar ) ‘_J'.’lasno_ﬁci mechanic_zne
Lp Oznaczenie stopu wlasciwy R R A
(G/em?) G/ P !
| (kG/mm?) (kG/mm?) (o)
1 || ri-6Al-4V 4,44 108,5 119,0 10,0
—— . — — =
2 | Ti-6Al-6V-2Sn 4,45 1295 137,2 12,0
S - : . ] a—
3 | Ti-13v-11Cr-3al 4,83 133,0 147,0 8,0
istniejgcych. Opracowywane sg jed- to mialo miejsce w 1963 r. dla sto-

nocze$nie metody spawania i bada-
ne mozliwosci dalszego rozszerzania
zastosowania (m.in. na korpusy gle-
binowych lodzi podwodnych, w nad-
dzwiekowym lotnictwie transporto-
wym itd.).

Perspektywy. Przewiduje sig
wielkg przyszlo§é stopéw tytanu w
lotnictwie, technice kosmicznej i w
budowie okretéw. Produkcja tytanu
w 1970 r. osiggnie 16 000—18 000 ton
(w 1963 r. — 6600 ton), = czego wiek-
szo$¢ zuzytkowana bedzie w technice
rakietowej. Duzg ilo$¢ stopdw zuzyt-
kuje sie rowniez przy budowie todzi
podwodnych. Natomiast nie przewi-
duje sie znacznego polepszenia wla-
sno$ci mechanicznych stopéw obra-
bianych cieplnie (tabl. 2), chociaz
przypuszcza sig, ze w wyniku uno-
wocze$nienia technologii wytwarza-
nia i przerébki, uda sie osiggaé wy-
sokg wytrzymaltosé¢ stopéw w parze
z dobrymi innymi wlasno$ciami, jak

pu Ti-6 Al-4V.

W zakresie opracowania nowych
stopdw przewiduje sie wyproduko-
wanie doskonale spawalnych stopow
« o wytrzymatosei 87,5—91 kG/mm?
i udarnosci 3,5 do 4 kGm w tempe-
raturze —62°C, jednego lub kilku
stopéw [y o dobrej spawalnoSci i
granicy plastyczno$ci po starzeniu
175—210 kG/mm?, a takze stopow
atfi o wytrzymatosci okolto 175 kG/
/mm? i dobrej plastycznosci.

Molibdenn i jego stopy

Ze wzgledu na wysoka tempera-
ture topnienia (2610°C) molibden
obok wolframu, niobu i tantalu za-
liczany jest do grupy metali trudno-
topliwych. Jego najwazniejsze zale-
ty, to: a) stosunkowo niewysoki cie-
zar wilasciwy (10,2 G/cm?®), b) wyso-
ki modul sprezystosci, ¢) dobra od-
porno$é¢ na gwaltowne zmiany tem-

peratury (dzieki ntalemu wspoiczyn-
nikowi rozszerzalno$ci cieplneji wy-
sokiej przewodno$ci cieplnej), d) do-
bra przewodnos$¢ elektryczna, wyno-
szgca okolo 33% przewodnosci elek-
trycznej miedzi, e) stosunkowo maty
przekroj czynny pochltaniania neu-
tronow. Oproécz tego do zalet mo-
libdenu nalezy zaliczyé jego do$é
szerokie rozpowszechnienie w przy-
rcdzie i dobrze rozpracowang tech-
nologie wytwarzania.

Zasadniczg natomiast wada mo-
libdenu i stopéw na jego osnowie
jest brak odporno$ci w podwyzszo-
nych temperaturach (powyzej 650°C)
na korodujgce dzialanie gazow at-
mosferycznvch, a w szczegdlno$ci
tlenu. Dotychczasowe proéby polep-
szenia odporno$ci molibdenu na
utlenianie zakonczyly sie niepowon-
dzeniem, tak, ze stosowanie go w
wysokich temperaturach jest uwa-
runkowane specjalnymi ochronnymi
pokryciami.

Innga ujemng cechg molibdenu jest
stosunkowo wysoka, w poréwnaniu
z niobem i tantalem, temperatura
przejscia ze stanu kruchego w pla-
stvezny (zwykle od —18 do 93°C
w zalezno$ci od iloSci zanieczysz-
czen) i krucho$é ztgcz spawanych.

W ciggu ostatnich 15 lat opraco-
wano szereg stopéw molibdenu prze-
znaczonych do pracy w wysokich
temperaturach. Wazniejsze z nich
podano w tablicy 3.

Tablica 3. Sklad chemiczny i wilasnosci niektérych wazniejszych amerykanskich stopéw molibdenu

B - o - N B
| Wtiasnosci mechaniczne w podwyzszonych
G Aacrond Skladniki Ciezar Temperatura temperaturach
o Z:{;;lee stopewe wiasciwy | rekrystalizacji Produkcja. P porat- : =
i stopu o mpe
(W %) (G/cm?) °C) ra badania mo A I an-—mo"
| ©C) (kG/mm?) [&D) (kG/mm?)
__i : ’ = === = I
1 ﬁe(ff.‘géiznn’ 0,01—0,03 C 10,2 1149—1204 przemysiowa - - = -
1
982 47,7 20 =
0,02—0,05 C -
5 |Mo-0,5 Ti R 10,2 1343 przemystowa 1093 | 42,2 18 ! 23,9
1316 | 13,1 70 7,3
— e - - 1
. 18 —
0,02—0,08 C 982 53.5 l_
3 |Tzm { 0,5 Ti 10,2 1427—1593 przemystowa 1093 50,2 | 18 35,2
0,08 Zr = =
| | 1316 38,3 26 —
' 615 C 1093 39,4 | 10 | 28.1
4 |TZC 1,25 Ti 10,0 1538—-1593 doswiadczalna 1204 37.9 8 21,8
0,15 Zr ] )
’ 1316 27,4 — 14,7
| il - 69,2 o _
| 6,05 C L 28 Thi She B |
5 |Mo-25 W 25,0 W 11,6 1399 dofwiadczalna 1204 | S _ 23,2
0,11 Zr
1316 51,7 26 8,6
J— —_ = i e — ==
: 03 C 982 64,2 11 -
6 e £ 1,27 Ti 10,0 1760 doswiadczalna = |—
sl 0,29 Zr 1316 42,8 26 | 23,0
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Najwieksza liczbe danych tech-
nicznych opublikowano dla stopu
Mo - 9,5 Ti, produkowanego na ska-
le przemystowa od 1957 r. Jednak
stop TZM, opracowany stosunkowo
niedawno, charakteryzuje sie znacz-
nie wyzsza temperatura rekrystali-
zacji 1 wyzsza wytrzymatlos$cia niz
stop Mo -0,5Ti. Oba stopy sa juz
ckecnie wytwarzane w postacitasm,
ptyt, blach, pretéow i rur.

Stopy bedace jeszcze w stadium
do$wiadczen wykazuja dobre pola-
czenie wysokiej temperatury rekry-
stalizacji i wlasno$ci mechanicznych.
Najbardziej interesujacy z tej gru-
py jest stop TZC majacy najmniej-
szy ciezar wtlasciwy i znacznie po-
lepszajacy swoje wtasno$ci mecha-
niczne wskutek obrobki cieplnej.

Stopv molibdenu w chwili obec-
nej sa juz stosowane do$wiadczal-
nie w lotnictwie i kosmonautyce.
Wykonuje sic z nich miedzy innymi
dysze rakiet, czesci silnikéw, stery
i przednie czesci skrzydel. Prowa-
dzone badania dotycza przede
wszystkim pokryé ochronnych, po-
zwalajacych na stosowanie molib-
denu w wysokich temperaturach i
c$rodkach utleniajgcych, polepsze-
nia obrabialnosci i spawalnosci oraz
plastycznosci w niskich temwveratn-
rach. Opracowywana jest takze tech-
nologia wvtwarzania molibdenowej
folii. Prace nad wytworzeniem no-
wych stopéw prowadzone sy w kie-
runku wvodwyzszenia temperaturv
rekrystalizacji i obnizenia tempera-
turv przechodzenia ze stanu plas-
tveznego w kruchy.

Perspektywy. Prawdopodob-
nie podwyzszona zostanie wytrzy-
mato$é stopow molibdenu w wyvso-
kich temperaturach. Nie nalezy jed-
nak przyvnuszczaé, by maksvmalna
temperatura pracv tych stonéw zna-
cznie przekroczyila 1650 °C. Oprocz
tego prawdopodobnie do 1970 r. po-
lepszone zostanag inne wtasnosci sto-
pow melibdenu, jak plastyvezno$é w
niskich temperaturach, obrabialnos$é,
spawalno$é itd.

Niob i jego stopy

Dzicki swoim wtasno$ciom, a prze-
de wszystkim stosunkowo malemu
ciezarowi wlasciwemu (8,56 G/cm?)
i matemu przekrojowi czynnemu po-
chtaniania neutronéw, niob i jego
stopy zaliczaja sie do najcenniej-
szvch materialéw zarowytrzymatych,
mimo ze pod wzgledem zarowytrzy-
malosci ustepuja molibdenowi, tan-
talowi i wolframowi. Inne cenne
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wtlasnosci niobu, to plastycznos$é w
temperaturach obnizonych i obra-
bialnosé¢ lepsze niz molibdenu i wol-
framu oraz odporno$¢ na utlenianie
podobna jak tantalu i lepsza niz mo-
libdenu i wolframu. Zapasy niobu
w przyrodzie znacznic przewyzsza-
ja zapasy tantalu i wolframu, a
by¢ moze i molibdenu. Trzeba tez
podkresli¢, ze z wymienionych czte-
rech pierwiastkéw niob ma najniz-
$za cene.

Mimo ze w podwyzszonych tem-
peraturach niob staje sie mickki
i plastyczny, jego wytrzymaltosé
mozna za pomoca pierwiastkéw sto-
powych zwickszy¢ do tego stopnia,
ze stopy niobu z powodzeniem mo-
ga konkurowaé¢ pod tym wzgledem
z molibdenem i jego stopami, a tak-
ze z innymi metalami zarowytrzy-
malymi do temperatury 1815 °C.

Powaznag wada niobu, ogranicza-
jaca jego pelne zastosowanie jako
tworzywa konstrukcyjnego, jestzbyt
mata odporno$¢ na utlenianie w
podwyzszonych  temperaturach i
zwigzana z tym koniecznoa$é stoso-
wania specjalnych pokryé ochron-
nych.

Pierwsze prace nad stopami niobu
prowadzono w Kierunku polepsze-
nia ich odpornesci na utlenianie.
Przez wprowadzenie roznych pier-
wiastkéw stopowych odpornosé te
udalo sie co prawda znacznie zwigk-
szy¢ (100 do 500 razy), byla ona
jednak zbyt mala dla wyeliminowa-
nia pokry¢ ochronnych. Uzyskane do-
Swiadczenia  wykorzystano nato-
miast przy wytwarzaniu pierwszej
grupy stopéw niobu, ktére charak-
teryzowala wysoka wytrzymalos$é w
podwyzszonych  temperaturach i
Srednia odpornos$¢ na utlenianie, ale
mata plastyczno$§é w temperaturach
obnizonych i bardzo zla obrabial-
noseé.

Przy opracowaniu drugisj grupy
stopow niobu ilo§¢ i rodzaj pier-
wiastkow stopowych dobrano pod
katem znacznego polepszenia obra-
bialno$ci, plastycznosci w obnizo-
nych temperaturach i spawalnosci,
przy utrzymaniu w pelni zadowala-
jacych  wtasnosci mechanicznych.
Najlepsze stopy tej grupy to D-43
(Nb-10 W-1Zr-0,01C) firmy Du Pont,
FS-85 (Nb-27 Ta-11W-0,8 Zr) firmy
I"ansteel, AS-55 (Nb-5W-1Zr-0,05C)
firmy General Electric, Cb-752 (Nb-
10W-2,5Zr) firmy Haynes Stellite,
SCb-291 (Nb-10Ta-10W) firmy Stau-
ffer, C-129 (Nb-10W-i0Hf) firmy
Wah Chang i B-66 (Nb-5Mo-5V-1Zr)
firmy Westinghouse. Niektére wtas-

no$ci kilku z wymienionych stopéw
podano w tablicy 4.

Z pierwszej grupy stopow najlep-
sze okazaly sie Nb-1Zr, Nb-33Ta-
-0,8Zr i F-48 (Nb-15W-5Mo-1Zr-
-0,05C). Pierwsze dwa stopy majg
stosunkowo niska wytrzymalosé, ale
wykazuja dobre wlasnosci w tempe-
raturach obnizonych, dobra obra-
bialnosé¢ i spawalno$é. Trzeci stop,
F-48 jest jedynym wysokowytrzy-
malym stopem niobu produkowa-
nym na skale przemystowa, ale je-
zo zastosowanie jest ograniczone
matla plastycznoscig oraz zla obra-
bialnoscia i spawalno$cia.

W rezultacie zaréwno niob, jak
i jego stopy nie znalazly dotad pra-
ktycznego zastosowania i sa jedy-
nie wykorzystywane eksperymen-
talnie.

Prowadzone badania maja na ce-
lu brzede wszvstkim onracowanie
technologii wyvtwarzania roznych
czeSci z niobu i jego stopow, co
umozliwi ocene ich konstrukcyjnej
przydatnosci. Niezaleznie od tego
duzo prac jest poSwieconych zagad-
nieniu opracowania odpowiednich
powlok ochronnych, umozliwiaja-
cych zastosowanie niobu w o$rod-
kach utleniajacych. Mniejsza nato-
rmiast na razie wage przywiazuje
sie do opracowania nowych stopow
i rozpracowywania proceséw meta-
lurgicznych. Trzeba tez wspomnieé
o probach wykorzystania pewnych
elektrycznych wtasnosci niobu, np.
nadprzewodnosci stopow Nb-Zr (29
i 40"/0 Zr).

Perspektywy. W okresienaj-
blizszych 5—10 lat oczekuje sie stop-
niowego rozwoju technologii sto-
poéw niobu. Z obecnie istniejacych
stopoéw mozna wydzieli¢ trzy gru-
py, w zaleznos$ci od ich wtasnosci
i wiazacych sie z nimi mozliwosci
zastosowania.

1. Stopy o niskiej wytrzymato$ci,
dobrej obrabialnos$ci i dobrej plas-
tycznosci w obnizonych temperatu-
rach, niezaleznie od postaci. Nale-
za tu Nb-1Zr, D-14 (Nb-5Zr), D-36
(Nb-10 Ti-5Zr), FS-182, B-33 (Nb-
-5V) i C-103 (Nb-10Ti-1 Hf). Te sto-
py moga pracowac¢ w temperaturach
do 982—1093 °C.

2. Stopy o $redniej wytrzymatosci,
dobrej obrabialnosSci, bardzo dobrej
plastyczno$ci w temperaturze poko-
jowe]j i dobrej plastycznosci w tem-
peraturach obnizonych (w niekté-
rych postaciach). Do tej grupy na-
lezy AS-55, B-66, C-129, Cb-752,
D-43, FS-85 i SCb-291, ktére wyka-



Tablica 4. Niektore wlasnosci stopéw niobhu
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zujg dobre wtitasnosci konstrukcyjne
w temperaturach do 1316 °C.

3. Do trzeciej grupy nalezy wyso-
kowytrzyvmaly, trudno obrabialny
stop F-48, o malej plastycznosci za-
rowno w temperaturze otoczenia,
jak i w temperaturach obnizonych.
Dobre wtasnosci konstrukcyjne stop
ten zachowuje az do temperatury
1371°C i znacznie przewyzsza pod
tym wzgledem stopy drugiej grupy.

Przypuszcza sie, ze w czasie 5—10
lat z powodzeniem wykorzysta sig
praktycznie doswiadczenia dotycza-
ce pracy czesci z niobu z pokrycia-
mi ochronnymi, co pozwoli doklad-
niej okresli¢c mozliwo$ci zastosowa-
nia konstrukcyjnyvch stopéw niobu.
Wspolczesne badania przewidujg
nastepujgce giowne dziedziny za-
stosowan:

a) elementy konstrukcyjne sztucz-
nych satelitow, powracajgcych na
Ziemig (pokrycia i ostony cieptood-
porne),

Tablica 5.

b) ostony i elementy przegrzewa-
czy parowych reaktorow jgdrowych
wysokiego ci$nienia,

¢) niektére elementy wylotow sil-
nikéw turbinowych,

d) niektore urzgdzenia elekfrycz-
ne nadprzewodzgce i kondensatory.

Tantal i jego stopy

Tantal cechuje bardzo wysoka
temperatura topnienia (2996 °C), do-
skonala obrabialno$é¢ i plastycznosé,
takze w temperaturach ponizej
—255°C. Istotng wadg tego pier-
wiastka sg niewielkie jego zapasy
w przyrodzie (okolo 1,5%/¢ znanych
zapasoéw niobu), duzy ciezar wlagci-
wy (18,5 G/cm?3) i mala odpornosé
na utlenianie w wysokich tempera-
turach (powyzej 650 °C), co wywolu-
je konieczno$¢é stosowania odpo-
wiednich pokry¢ ochronnych.

Na skale przemystowg wytwarza-
ne sg obecnie tylko trzy stopy na

~10W-2,5Hf i

Niektore wlasnosci stopéw tantalu

osnowie tantalu, a mianowicie Ta-
-10W, Ta-12,5W i Ta-8W-2Hf, przy
czym wszystkie one sg produkowa-
ne w postaci wlewkow, bloczkow,
plyt, blach, tasm, folii, pretow, dru-
tow 1 rurek. Niektore wtasnosci
tych stopow podano w tablicy 5.

Zasadniczg zaletg przemystowych
stopow tantalu jest ich wysokawy -
trzymato$¢ w temperaturach 1379
do 1927°C w polgczeniu z dobra
plastyczno$cia w niskich tempera-
turach, bardzo dobra obrabialnosé
i co jest bardzo wazne, mozliwos¢
spawania.

W stadium préb znajduje sie kil-
ka dalszych stopéw tantalu takich,
jak Ta-30Nb-7,5V, Ta-5W-2,5Mo, Ta-
Ta-10W-2,5Mo (wy-
twarza sie z nich blachy o szeroko-
$ci 152,4 mm), ale tylko stop Ta-
-10W-2,5Hf ma niedlugo wejs¢ do
produkcji przemysiowej.

Czysty tantal znalazl szerokie za-
stosowanie w kondensatorach elek-

[ | Wtiasnosci mechaniczne w temperaturze (°C) ‘
o . ! Ciczar | ! o
Lp Z“fczeme wiasciwy | 20 1093 | 1316 | 1649 [1927| 2755 | 2927 ‘ 20 1093 | 1316 | 1649 19272705 2927 |
sStopu -
- (Gfem?) i | ‘
R, (kG/mm?) | R, (kG/mm?) |
| . | | B
1 Ta-10W 16,78 71,0 38,7 24,6 11,2 = = - 76,5 | 42,9 ‘ 28,1 || 13,4 ‘— - =
2 | Ta-12,5W 15,82 59,8 = = —‘ 0,93 | 0,61 71,7 | - | - . !_. 1,3‘ 0,65 \
JE — o S e | [———— | ———
3 | Ta-8W-2Hf 16,65 67,5 — | 232 12,6 | al = - l 87 | — | 28,1 14,1 |27 — st ’
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trolitycznych i aparaturze chemicz-
nej, od ktérej wymagana jest odpor-
neo$¢é na dzialanie chloru i jego
zwigzkdéw. Natomiast stopy tantalu
sg wykorzystywane przede wszyst-
kim jako material doswiadczaluy,
dla ustalenia mozliwos$ci zastosowa-
nia ich w dyszach silnikéw rakie-
towych, rakietach balistycznych i
sztucznych satelitach (wyjatkiem
jest stop Ta-10W, ktérego pewne,
niewielkie ilosci sg wykorzystywa-
ne jako material sprezynowy).

Prowadzone badania majg na ce-
lu ustalenie optymalnych dodatkow
stopowych, dzieki ktérym stopy tan-
talu beda mogly osiggnaé jeszcze
lepsze wlasnosci mechaniczne, za-
réwno w temperaturach podwyzszo-
nych, jak i w niskich, przy jedno-
czesnym zachowaniu dobrej ich
obrabialnos$ci i spawalno$ci. Prowa-
dzone sg rowniez prace nad utwar-
dzaniem dyspersyjnym stonow tan-
talu, a takze nad wprowadzeniem
do produkeceji przemystowej stopow
obecnie produkowanych na skale
do$wiadczalng. Inne badania doty-
czg mozliwosci wykorzystania elek-
trycznych wiasnosci tantalu, a w
szczegblno$ci wytwarzania cienkich
plytek oporowych i kondensatorow.

Perspektywy. Przypuszcza sie,
ze wytrzymalo§é stopoéw tantalu w
zakresie temperatur 1538 do 1657 °C
bedzie znacznie podwyzszona, bez
pogorszenia innych wtasnoSci, prze-
de wszystkim droga dyspersyjnego
utwardzania. Jednak ze wzgledu na
wysoki koszt tantalu i male jego
zasoby nie nalezy przewidvwac je-
go wykorzystywania, poza przypad-
kami, gdzie wymagana bedzie jed-
nocze$nie  wysoka
spawalnos$é i plastyczno$é w tempe-
raturach obnizonych.

Beryl

Bardzo interesujgcym pierwiast-
kiem ze wzgledu na swoje wtasno-
Sci jest metaliczny beryl. Charak-
teryzuje sic on bardzo malym cie-
zarem wilasciwym (1,85 G/cm?) i sto-
sunkowo wysoka temperaturg top-
nienia (1282 °C), wysokim modulem
sprezysto$ci (29500 do 31000 kG/
/mm?) wysoka warto$cig stosunku
wytrzymatosci do ciezaru wtasciwe-
go (np. dla kutego berylu o wy-
trzymaltosci okoto 70,0 kG/mm? sto-
sunek ten wynosi 3,75 105 cm), wy-
sokg pojemnos$cig cieplng (od 0,44
kal/g °C w temperaturze pokojowej
do 0,85 kal/g®C w temperaturze
1200 °C) oraz wysoka przewodno$cig
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wytrzymato$é,

cieplng (od 0,420 kal/cm*sek:-°C w
temperaturze pokojowej do 0,255
kal/ecm - sek*°C  w  temperaturze
500 °C i 0,186 kal/em:sek*®°C w
temperaturze 1200°C). Rozszerzal-
no$¢ cieplna berylu w przyblizeniu
odpowiada rozszerzalno$ci cieplnej
miekkiego zelaza. Te wszystkie wia-
snoSci spowodowaly, ze
lotnictwa i techniki rakietowej jest
znacznie  bardziej interesujgcym
tworzywem niz magnez — jedyny
konstrukcyjny materiat zblizony ge-
stoScig do berylu.

Oczywiscie beryl wykazuje row-
niez kilka cech ujemnych. Nalezg
tu: toksyczno$é berylu i jego zwigz-
kow, ograniczona plastyczno$é w
niskich temperaturach, a takze sto-
sunkowo wysoka cena.

Na razic przemystowe zastosowa-
nie znalazl beryl technicznie czysty
o kontrolowanej tlenu.
Ze wzgledu na stosunkowo mate
rozmiary atomoéw, beryl tworzy sto-
py typu roztworéw statych tylko z
nielicznymi pierwiastkami tak, ze
prawdopodobienstwo otrzymania
przemystowych stopéw berylu jest
niewielkie. Dlatego szczegdlng uwa-
ge skupiono wokél stopow Be-Al,
opracowywanych przez firme Lock-
heed Aircraft’s Missile and Space
Co. Chociaz, jak dotad, opublikowa-
no niewiele danych dotyczacych
tych stopéw, wiadomo ze najlepsze
wyniki otrzymano w przypadku
stopow zawierajgcych 10 do 40% Al.
Prawdopodobnie stopy te wytwarza-
ne sg na drodze metalurgii prosz-
kéw i sktadajg sie z czgstek berylu
roztozonych w aluminiowej osno-
wie. Na razie jednak zaden z tych
stopé6w nie zostal wprowadzony do
produkcji na skale przemystowg czy
poéiprzemystows.

zawartosci

W USA obecnie produkuje sie be-
ryl w postaci prasowanych na go-
ragco blokéw, o wilasnosciach poda-
nych w tablicy 6. Typowy beryl
konstrukeyjny zawiera okolo 1,75%0

Tablica 6. Beryl techniczny produko-
wany w USA

I
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beryl dla.

Tablica 7. WasnoSci mechaniczne
w podwyzszonych temperaturach kutego
berylu I-400

| Temperatura

| padania Rm Re A

! ©C) kGmm?) | (kGmm?) | (%)

‘ 24 71,3 54,1 10

| 93 _70,7_ :527—_ -_ 11__

L 24| 616 49,2 “

| ms | s7 | w5 | w0
427 ‘ 43,4 39,9 19
538 | 36,4 33,6 1

! 593 34,1 35 | 12

BeO i ma wytrzymalo$é¢ niewiele

wyzsza niz 28 kG/min? Niedawno
jednak opracowano specjalnie dla
potrzeb systemu sterowania nowy
typ berylu o zawarto$ci minimum
425", BeO (oznaczony przez firme
Brush symbolem 1-400, a przez fir-
me Beryllium Corp. — HPI-40) i
znacznie podwyzszonej granicy pro-
porcjonalno$ci. Dodatkows, cenng
wlasnoscig tego tworzywa jest sta-
bilno$¢ wymiarow w zakresie tem-
peratur pracy systemu sterowania.
Beryl 1-400 z trudnoscig poddaje sie
kuciu, ale ma za to cenne wtasnosci
mechaniczne (tablica 7). Stosunek
wytrzymalo$ci na rozcigganie do cie-
zaru wilasciwego w temperaturze
pokojowej dla przekutego berylu
1-400 jest bardzo duzy i wynosi
4,210 cm. Ze wzrostem tempera-
tury do 204 °C stosunek ten obniza
sie zaledwie do 3,36-105cm, a w
temperaturze 538 °C wynosi jeszcze
2,03 - 106 cm.

Prace nad udoskonaleniem bery-
lu I-400 prowadzone s3g przede
wszystkim z mys$lg o zastosowaniu
go na ltopatki turbin gazowych sa-
molotéw odrzutowwvch.

Oproécz wysokiej ceny, podstawo-
wymi wadami berylu jako materia-
u konstrukcyjnego sa: ograniczona
odksztalcalno$é i (do ostatnich lat)
niestato$¢ wilasnosci w réznych par-
tiach, w roéznych czeSciach tej sa-
mej partii, a nawet w ramach jed-
nej blachy. Osobnym zagadnieniem
sg trudno$ci zwigzane z lgczeniem
czeSci berylowych. Dotad nie udato
sie osiagnaé w pelni zadowalaja-
cych polgczenn ani na drodze spawa-
nia, ani na drodze zgrzewania, do-
bre wyniki uzyskano natomiast sto-
sujgc Kklejenie, ale ze wzgledu na
skladniki Kklejow takie potaczenia
nie moga pracowa¢ w temperatu-
rach wyzszych niz 260°C. W rezul-
tacie najbardziej rozpowszechniong



obecnie metodg tgczenia berylu jest
lutowanie twarde.

Jako luty stosuje sie badz cynk
(wytrzymato$é na rozcigganie zlgcza
wykonanego z blach grubosci 2,5
mm zawiera sie w granicah 45,5 do
49 kG/mm?), badz dla pracy w tem-
peraturach podwyzszonych stopy
Ag-Cu-Li (7,5"/v Cu), Ag-Li (0,2 Li)
i niektore stopy Ag-Cu. Dia pracy
w niskich temperaturach stosuje si¢
takze jako luty stopy Al-Si.

W 1962 r. w USA wyprodukowa-
no okoto 150—200 ton berylu, z cze-
go 10"y wykorzystano jako materiat
konstrukcyjny, a w 75% w reakto-
rach jadrowych i urzgdzeniach ato-
mowych. Oprocz tego, beryl do-
Swiadczalnie zastosowano na nie-
ktore cze$ci rakiet kosmicznycih i
sztucznych satelitow, sprezarek sil-
nikow  turbinowych, przyrzadéw
optycznych, urzgdzen odprowadza-
jacych cieplo, w konstrukcjach ko-
morkowych itd.

Frogram prac naukowo-badaw-
czyvch zmierza przede wszystkim do
polepszenia wtasnosci blach walco-
wanych 1 rozszerzenia asortymentu
produkcji. Prowadzone badania w
wiekszosci przypadkow dotyczg za-
gadnienia kruchos$ci berylu i obej-
mujg miedzy innymi analizg wply-
wu czynnikow metalurgicznyci na
przechodzenie berylu ze stanu pla-
styczncgo w kruchy, okre$lenic do-
micszek i wtrgcen w berylu, zbada-
nie zjawiska rekrystalizacji i rczro-
stu ziaren, wytworzenie berylu wy-
sokiej czystosci i jego kontrole, wy-
tworzenie drobnoziarnistego berylu
z bardzo drobnego proszku itd. Rea-
lizowane sg takze badania dotyczg-
te oczyszczania berylu i rozpraco-
wywane metody analizy jego do-
mieszek.

Perspektywy. Polepszenie
wlasnosci berylu i stopow Be-BeO
prawdopodobnrie bedzie uzyskane
przez zmnicjszenie ilosci szkodli-
wych domieszek 1 zwiekszenie do-
iktadnosci kontroli ilosciowej przy
wytwarzaniu stopow, a nie dzieki
opracowaniu nowych stopow. Daig-
ce sie zaobserwowaé¢ w ostatnich
latach zmniejszenie zuzycia bhetryiu
raczej sie utrzyma, ze wzgledu na
zmniejszenie sie liczby nowo budo-
wanych reaktorow jadrowych. Na-
tomiast stosunkowo mate w obecnej
chwili zuzycie berylu do celdow kon-
strukcyjnych, zwlaszcza w lotnic-
twie i kosmonautyce, powinno stop-
niowo wzrastaé¢. Gwaltowny wzrost
zuzycia berylu jest uwarunkowany
zastosowaniem w lotnictwie i kos-

monautyce opracowywanych obecnie
stopow Be-Al.

Wolfram i jego stopy

Wolfram stale przycigga uwage
badaczy jako material mogacy pra-
cowaé w temperaturach 1650°C i
wyzszych. Szczegdlnymi jego zaleta-
mi jest bardzo wysoka temperatura
topnienia (3415 °C) i wyjatkowa wy-
trzymatos¢ w podwyzszonych tem-
peraturach, ujemnymi cechami —
duzy ciezar witasciwy (19,3 G/cm?) 1

kruchosé w niskich temperaturach.-

Poza tym podobnie jak wickszosé
metali trudno topliwych, wolfram w
wysokich temperaturach tatwo sie¢

utlenia, co powoduje Kkoniecznos¢
stosowania specjalnych pokry¢
ochronnych.

W technice rakietowej obecnie

czgSciej stosuje sic czysty wolfram
niz jego stopy, gdyz czysty wolfram
jest latwiejszy i tanszy zarowno w
produkcji, jak i obrobce, a ponadio
stopy wolframu dopiero od niedaw-
na zaczelo rozpracowywac. Trzeba
tez wspomnieé, ze umacniajjce dzia-
tanie wigkszosci pierwiastkéw sto-
powych w teinperaturach wyzszych
cd 2427 °C silnie si¢ zmniejsza.

Do chwili obecnej najlepiej prze-
badano dwa rodzaje stopow wolira-
mu. Pierwszy, to stopy zawierajgce
rozne ilosci molibdenu i bg¢dace roz-
iworami statymi, drugi — stopy u-
macniane dyspersyjnymi wydziele-
niami ThO,. W stosunku do czyste-
go wolframu stopy wolfram-molib-
den majg wyzszg wytrzymatos¢ do
temperatur rzedu 1930 °C, przy czym
do temperatury 1540 °C sg to stopy
zawierajgce duze ilosci molibdenu
(okolo 50"/» atom. Mo).

Bardzo interesujacy jest stop wol-
framu z 3" renu i niewielkg ilo-
$cig (do 1"/v) niobu. Ostatnie bada-
nia wykazaty, ze granica plastycz-
nosci przy rozcigganiu tego stopu
w temperaturze 1982 °C wynosi 40,6
kG/mm?.

Dobre  wtasnosci mechaniczne
(zwlaszcza dobra plastycznos¢ w ni-
skich temperaturach) cechujg row-
niez stop W-26Re, znany jako ma-
terial na tcrmopary do pomiaru wy-
sokich temperatur. Przeszkodg jed-
nak w zastosowaniu tego stopu jako
materialu konstrukcyjnego jest je-
go wysoki koszt i ograniczone zaso-
by renu.

Badane sg takze stopy wielosktad-
nikowe, np. W-3Mo0-1Nb-0,001C i
W-20Ta-12Mo. Wytrzymalo$é naroz-
cigganie tego ostatniego w tempe-

raturze 1650 °C wynosi powyzej 42
kG/mm?. Pewne dane doswiadczal-
ne otrzymano rowniez dla stopow,
zawierajacych pierwiastki wywotu-
jace umacnianie dyspersyvjne. Na
przyktlad, wytrzymatosé na rozcigga-
nie stopu W-12,6 Nb-0,29V - 0,12Zr-
-0,07C w temperaturze 1927 °C wy-
nosi okoto 38,5 kG/mm2 Stopow
wykazujgcych zadowalajgcg wytrzy-
matos¢ w temperaturach powyzej
2760 °C dotad nie opracowano.

Wolfram w odroznieniu od molib-
denu bardziej efektywnie umacnia
sic  dyspersyjnymi wydzieleniami
tlenkow aiz weglikow. Najwyzszg
wytrzymato§¢ w temperaturach po-
wyzej 2257°C wykazujg znane od
50 lat stopy wolframu umacniane
dyspersyjnie ThO.,.

Jako materiai konstrukeyjny
wolfram znalazl juz zastosowanie
na kierownice turbin silnikow od-
rzutowych. Frowadzone sg takze
prace nad innymi zastosowaniami
wolframu i jego stopow, m.in. nad
wytwarzaniem lanych i kutych fo-
patek siinikow turbinowych ze sto-
pow W-No oraz prasowanicm czg¢sci
tecowych ze stopu W-3Mo.

Prace badawcze dotyczgce czyste-
go wolframu skoncentrowane sg na
zagadnieniach jego metaiurgii, oczy-
szczania 1 wytwarzania (produkcja
szerokich blach, igczenie wolfraniu)
oraz jego pokry¢ ochronnych. Prace
nad udoskonalaniem siopow wol-
framu zmierzajg natomiast do po-
lepszenia ich obrabialno$ci w tem-
peraturze otoczenia i wytworzenia
stopdbw o wyzsze] wytrzymato$ei w
wysokich temperaturach lub lepsze]
plastycznos$ci w niskich.

Perspektywy. Przypuszcza
sie, ze w najblizszej przysztosci udo-
skonalone zostanie wytwarzanic czy-
stego wolframu i znacznie polep-
szona jego plastycznos$¢, natomiast
nie oczekuje sie wzrostu wytrzyma-
losci. Z wolframu wytwarzaé sic n¢-
dzie czgsci silnikow 1 czesci kra-
wedzi sterujacyci, wymagajace
znacznej wytrzymalosci w tempera-
turach okoto 2200 °C. Zuzycie wol-
framu w stosunku do obecnego w ro-
ku 1970 prawdopodobnic wzrosnie
dwukrotnie.

Ze stopow wolframu zastosowa-
nie przemyslowe najszybciej osiag-
na stopy umacniane dyspersyjnie,
gdyz technologia ich wytwarzania
jest juz dostatecznie rozpracowana.
Jednoczesnie jednak bedg rozpraco-
wywane i przekazywane do produk-
cji inne stopy wysokowytrzymala.
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SAMOLOT Z KOMBINOWANY M
WIRNIKIEM

Peter F. Girard z firmy Ryan
Aeronautical Co. proponuje zasto-
sowanie do samolotow COIN (samo-
loty przeznaczone do dziatan w kon-
fliktach lokalnych) o pionowym
starcie, skrzydla majgcego ksztalt
kota, ktore mogloby réwnoczeénie
stuzyé jako wirnik noé$ny. Umiesz-
czone na obwodzie tego kolowego
skrzydla topaty wirnikowe bylyby
w szybkim locie poziomym wcigga-
ne do jego wnetrza. Do napedu ma
stuzy¢ $émiglo pchajace (propono-
wany samolot ma ukiad dwukad}iu-
bowy), a na usterzeniu ma byvé za-
mocowane $miglo ogonowe, roéownc-
wazgce moment obrotowy pocio-
dzacy od wirnika. W.K.

MALY SAMOLOY PASAZERSKI
HANDLEY PAGE ,JESTSTREAM”

Firma Handley Page buduje matly
samolot pasazerski na krotkie trasy,
mogacy rowniez speilnia¢ role sa-
molotu stuzbowego — ,Jetstream™.

W wersji pasazerskiej samolot za-
biera 18 do 20 osdb, a w wersji
stuzbowej — sze§é. Przy predkosci
przelotowej 480 km’'h na wysokos$ci
9100 m zasieg nrzekracza 3200 km.
Naped samolotu stanowig dwa tur-
binowe silniki $migiowe Turbome-
ca ,,Astazou” lub Lycoming T53 -~
zaleznie od zyczenia nabywcy. Amae-
rykanskie przedsiebiorstwo Riley
Jetstream  Corp. nabylo prawa
sprzedazy i obstugi tych samolotdw
na terenie USA na sume 7 milio-
now dolarow. W.K.

SAMCLOTY PASAZERSKIE G DUZEJ ILOSCI MIEJSC

Firma Lockheed Georgia Co. opra-
cowuje cywilng odmiane wojskowe-
go samolotu transportowego C-5A.
Odmiana ta, noszgca oznaczenie fa-
bryczne 1.-300, ma by¢ wprowadzo-
na do eksploatacji na poczatku lat
siedemdziesigtych. Przewiduje sig
budowe czterech pododmian: podod-
miana o calkowitej liczbie miejsc
902 (na dolnym pokladzie — 278,
na srodkowym — 399 i na gornym —
225), przy czym cena biletu w kla-
sie turystycznej ma wynosié¢ 90 do-
larow; pododmiana o catkowitej
liczbie miejsc 667 (11 kabin prywat-
nych i 86 miejsc lezacych o odste-
pach 1,20 m na goérnym poktladzie,
na obu nizszych pokltadach miejsca
o odstepach 0.97 m i dodatkowo du-
ze pomieszczenie kKlubowe na dol-
nym poktadzie); pododmiana dla 225
pasazeré6w na goérnvm poktladzie i
dla towardéw na obu nizszych pokla-
dach; pododmiana fowarowa obli-
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czona na 127 000 kG ciezaru handlo-
wego w komunikacji transkonty-
nentalnej i na 113000 kG w komu-
nikacji transatlantyckiej. Analiza
rynkow zhytu wykazuje zapotrze-
bowanie na 30--49 samolotéw pasa-
zerskich i 100 samolotéw towaro-
wych tego typu.

Niemniej jednak wiekszym za-~
interesowaniem cieszg sie obecnie
samoloty o mniejszej iloSci pasaze-
row. Nalezy do nich samolot Dou-
glas DC-10, ktorego model przedsta-
wia zalgczone zdjecie. Na swych
dwoch pokladach zabiera on lgcznie
550 pasazeréw lub 91 000 kG tadunku.
Naped stanowig cztery silniki dwu-
przepiywowe. Podobny samolot bu-
duje firma Boeing (Boeing 747). Li-
nie lotnicze Pan American Airlines
zamicrzajg zamowi¢ w najblizszym
czasie 25 samolotéw tego rodzaju
(zapotrzebowanie Pan American Air-
lines na samolot L-500 ocenia sie
najwyzej na dwie sztuki). W.K.

-

NOWE DANE PODUSZKOWCA
WESTLAND SRN.4

Poduszkowiec Westland SRN.4 w
wersji przeznaczonej do komunika-
cji czysto pasazerskiej ma zabierac
500 pasazerow, a w komunikacji
wahadlowej na kroétkich odcin-
kach — 700 do 800 pasazerdow. Na-
tomiast w wersji przystosowanejdo
przewozenia samochodoéw poduszko-
wiec mieéci 32 samochody i 250 pa-
sazerbw. Do napedu poduszkowca
stuzg cztery silniki turbinowe Bris-
tol Siddeley ,,Marine Proteus” o
mocy 3400 KM; jako naped pomoc-
niczy zastosowano dwa silniki tur-
binowe Rover 1S/90. Cigg wytwa-
rzajg cztery czterolopatowe, prze-
stawialne $migla o S$rednicy 5,79 m,
a poduszke powietrzng — cztery
wentylatory no$ne Westland o $red-
nicy 3,50 m. Pojemno$¢ zbiornikéw
paliwowych wynosi 20460 1. Wy-
miary i ciezary poduszkowca: dhi-
go$¢ 39,2 m; szeroko$é¢ 229 m; wy-
soko$¢ na ptozach 11,18 m; cigzar
nominalny 162 500 kG; ciezar ma-
ksymalny 183000 kG. Osiggi przy
ciezarze nominalnym w warunkach

ISA: predko$¢ maksymalna przy
bezwietrznej pogodzie 143 km/h;
predko$é podrézna 102--120 kni‘h

przy wysokos$ci fali 1,2 do 1,5 m i
3756 km/h przy wysokosci fali 2,4
do 3,0 m; zasieg przy bezwietrznej
pogodzie 540 km.

Po jednym poduszkowcu zamo-
wily dotychczas przedsiebiorstwa ko-
munikacyjne Swedish Loyd Line i
Swedish American Steamship Co.
Od roku 1968 poduszkowce te majq
nrzewozi¢ samochody na trasie
Ramsgate-Calais. W.K.

POJAZD DO PRZEPROWADZANIA
BADAN NA KSIEZYCU

Firma Grumman Aircraft Enginee-
ring Corp. buduje — poczatkowo
wilasnymi $rodkami — prototyn, a
réwnoczed$nie ruchomy symulator
pojazdu do badan Ksiezyca. Pojazd
uzytkowy ma by¢ przeniesiony na
Ksiezyc za pomocag pojedynczej ra-
‘kiety. Dotychczas firma zbudowala
staly symulator i naturalnej wiecl-
ko$ci makiete dwucze$ciowego po-
jazdu (rys. 1). Podobnie jak symtu-
lator,. makieta ta stuzy przede
wszystkim do treningu i studidw.
Zaprojektowany przez {firme trzy-
czeSciowy pojazd (rys. 2) jest prze-
znaczony do czternastodniowych ba-
dan przeprowadzanych przez dwdch
ludzi, przy czym jego urzgdzenia do
ulrzymania zycia maja siedmiodnio-
wa rezerwe. Poszczegdlne czedci po-
jazdu sg zaopatrzone w dwa kota ze
spiralnymi szprychami i sg ze sobj
poigczone za pomocy przegubow,
umozliwiajgcych sterowane ruchy
kazdej czeSci wzgledem trzech osi,
zlozenie pojazdu do transportu w



czeSci. W
przednim czlonie znajduje sie poc-

rakiecie 1 rozlgczenie

mieszczenie zalogi.
zabezpieczony

Czlon len jest
przed meteorytami i

prornieniowaniem, ma objgtosé 9,91
m? 1 spoczywa na kolach o $rednicy
1,23 m. Srodkowy i tylny czlon, o
objetosci odpowiednio 8,65 i 4,44 m?,
zawierajg zrodila pragdu i przyrzady
naukowe; kola tych czlonow maja
$rednice 1,52 m. Wszystkie kola sa
napedzane oddzielnymi silnikami
elektrycznymi. Maksymalna pred-
kos¢ pojazdu wynosi 8 km/h. Do
wytwarzania prgdu stuzg cztery ba-
terie paliwowe o mocy 0,9 kW kaz-
da. Jedna z baterii — znajdujica
sie w $rodkowym czlonie —- jest
awaryjna; jest ona wigczana np. w
przypadku konieczno$ci oddzielenia
tylnej czesci pojazdu. Klimatyzows-
na kabina zalogi ma oddzielne po-
mieszczenie do pracy i pomieszcze-
nie do kierowania wyposazone w
dwa fotele. W.K.

FRANCUSKI SATELITA D.1A

Satelita D.1A jest drugim francu-
skim satelitg zaprojektowanym
zgodnie z wytycznyvmi Centre Na-
tionale d’Etudes Spatiales i réwno-
cze$nie drugim satelita wystrzelo-
nym na orbite za pomocg francus-
kiej rakiety ,Diamant” (17 lutego
1966 roku), mozna go jednak uwa-
zal za pierwszego satelite¢ wykona-
nego calkowicie we Francji.

Satelita D. 1A o ciezarze 40 kG
sklada siq¢ z dwoch czgsci: z wia-
Sciwego satelity i z grupy przyrzg-
dowej. W sklad wlasciwego satelity
o ciezarze 20 kG wchodzi korpus
glowny oraz ruchome i odrzucane
elementy, jak ramy z przetwor:i-
kami energii slonecznej i anteny.
Korpus glowny ma ksztalt cylindra
o $rednicy 0,5 m i wysokosci 0,20 ni.
Do dolnej pokrywy sg zamocowane
przegubowo cztery prostokgtne ra-
my — o wymiarach 0,42 X 0,21 m —
z przetwornikami energii slonecz-
nej. Na gornej pokrywie znajduja
sie cztery anteny o diugosci 0,75 m,
sluzgce do przekazywania danych
telemetrycznych i do odbioru
nalow sterujacych. Zamocowana
miedzy nimi antena o dlugosci 0,2
m — ustawiona w kierunku osi po-
dluznej satelity — wysyla sygnaly o
czestotliwosci 400 MHz, ktore wyko-
rzystuje sie do przeprowadzania po-

syg-

miaroéw dopplerowskich. Sily od ra-
kiety nos$nej przenosi na satelite
centralna rura, do ktérej jest przy-
mocowana platiforma z urzgdzenia-
mi elektronicznymi. Od dsiu sateili-
ta jest zamkniety stozkowg pokry-
wag, ktora lgczy rownoczed$nie sate-
lite z grupg przyrzgdowsa. Korpus i
dolna pokrywa sg wykonane z ma-
gnezu, piyta, na ktorej sa zamoco-
wane urzgdzenia elcktroniczne, z
materialu przekladkowego.

Do zaopatrywania przyrzgdow w
prad sluza przetworniki energii sto-
necznej 1 bateria chemiczna. Na
czterech ramach znajduje sie lgcznie
2304 przetworniki energii stonecz-
nej, przy czym sg cne umieszczone
po obu stronach kazdej zram. Prze-
tworniki sg chronione przed mikro-
meteorytami i promieniowaniem ko-
smicznym warstwg szkla o grubosci
0,15 m. Polgczenie przetwornikow
miedzy ramami jest roéwnolegle.
Osiem szeregowo polgczonych ogniw
niklowo-kadmowych tworzy bate-
rie o pojemnos$ci 3,5 Ah. Zapotrze-
bowanie mocy wynosi normalnie
2,8. W, a przy wilaczonym urzgdze-
niu Dopplera — 5,2 W.

Grupa przyrzgdowa ma ciezar 19
kG i lgczy trzeci stopien rakiety z
satelita. Zawiera ona przyrzady i
urzgdzenia kontrolujgce prace trze-

ciego stopnia, a od chwili osiggnie-
cia orbity — sterujgce pracg urzg-
dzen satelity (np. za pomocy ladun-
kow wybuchowych powoduja one
odrzucenic oslon, rozlozenie ram z
przetwornikami, oddzielenie sateli-
ty), a w koncu okreslajgce tor jego
lotu. Pierwsze zadanie spelnia na-
dajnik telemeiryczny, drugie — ele-
ktroniczne urzadzenie programowe,
a do ckreslania toru satelity stuzy
transpondcr. Zrodlem pradu jest
siedem baterii o napieciu 28 V. Obu-
dowa grupy przyrzadowej przenosi
obcigzenia z rakiety nosnej na sa-
telite i jest wykonana ze stopu ma-
gnezowego.

W czasie startu ramy z przetwor-
nikami energii slonecznej sg odchy-
lone do gory i przytrzymane w tym
polozeniu specjalng ling. Na orbicie,
po odrzuceniu ostony, ladunek wy-
buchowy zwalnia line i ramy pod
dzialaniem sily odsrodkowej usta-~
wiajg sie pod kagtem 45° do osi
podituznej satelity. Poniewaz sateli-
ta oddziela sie od grupy przyrzado-
wej dopiero po rozlozeniu sie ram
z przetwornikami, trzeba bylo zwrd-
ci¢ szczegdlng uwage na to, aby w
czasie rozdzielania nie zostaly uszko-
azone przetworniki energii. W tym
celu przed rozdzieleniem sie sate-
lity i grupy przyrzadowej od trze-
ciego stopnia rakiety ruch obrotowy
trzeciego stopnia zostaje zmniej-
szony do 35 obr/min. Gdy satelita
znajdzie sic w bezpieczne] odleglo-
Sci od trzeciego stopnia 1 grupy
przyrzadowej, spiraina sprezyna
zwieksza jego predko$é obrotows.

Satelita D.1A ma spelniaé¢ zarow-
no zadania techniczne, jak i nauko-
we. Do pierwszych nalezy spraw-

1 — anteny nadawczo-odbiorcze do prze-
kazywania danych pomiarowych i przyj-

mowania sygnalow sterujgcych; 2 —ra-
my =z przetwornikami energii stonecz-
nej; 3 — bateria chemiczna; 4 — oscyla-

tor; 5 —naklejona na Xkorpusie satelity

plyta z doswiadczalnymi przctwornikami

energii stonccznej; .6 — urzadzenia elek-
troniczne; 7 —antena nadawcza
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dzenie czy wyprodukowane przez
przemyst francuski urzgdzenia bg-
dg zadowalajaco pracowaé w ‘ciez-
kich warunkach Kkosmicznych. Ma
byé¢ poza tym zbadany wplyw pro-
mieniowania kosmicznego na prace
przetwornikéw energii stonecznej w
energie elektryczng. W tym celu za-
mocowano na obudowie satelity
pietnascie przetwornikéw energii, z
ktéorych czesé jest chroniona przed
promieniowaniem a czesé¢ jest wy-
stawiona na promieniowanie. Jezeli
chodzi o strone naukowsg, to sateli-
ta ma zadanie prowadzenia badan

geodezyjnych. Jego svgnaly o bar-
dzo stabilnej czestotliwosci stuzg do
pomiarow systemem Dopplera i
okre$lania w ten sposob predkosci
satelity. Z pomiarow tych, z danych
uzyskanych za pomocg stacji na-
ziemnych na temat odleglosci i kie-
runku i z fotografii mozna okreslic
bardzo dokladnie tor satelity, a stad
pole grawitacji ziemskiej.

Na poczatku roku 1967 Francja
zamierza wprowadzi¢ na orbite sa-
telite D.1C.

W.K.

SILNIK DWUPRZEPLYWOWY Z PRZESTAWIALNYMI DYSZAMI
I SPALANIEM W ZEWNETRZNYM STRUMIENIU

Uplyneto juz siedem lat od czasu
zastosowania dwuprzeptywowego
silnika z przestawialnymi dyszami
wylotowymi Bristol Siddeley BS.53
..Pegasus” na poddzwiekowym my-
sliwcu pionowego startu Hawker
Siddeley P.1127 ,Kestrel”. W mie-
dzyczasie przystgpiono w Anglii do
rozwoju naddzwiekowego samo-
lotu szturmowego pionowego startu
z podobnym ukladem napedowym.
W zwiazku z tym stalo sie koniecz-
ne opracowanie systemu spalania
w zewnetrznym strumieniu silnika
w celu zwiekszenia ciggu. W zasto-
sowaniu do silnikéw z przestawial-
nymi dyszami system ten otrzymat
w jezyku angielskim nazwe ,,Ple-
num Chamber Burning” (PCB), gdyz
jest to spalanie w komorach zbior-
czych. Ogélny uklad silnika dwu-
przeptywowego z przestawialnymi
dyszami i spalaniem w zewnetrznym
strumieniu pokazuje rysunek 1.

Jeszcze przy projektowaniu sil-
nika ,,Pegasus” napotkano na sze-
reg trudnoS$ci przy projektowaniu
przestawialnych dysz wylotowych,
poniewaz w dyszach tych istniejg
niekorzystne gradienty ciSnien w
warstwie przy$ciennej. Dzieki temu,
ze udalo sie przekroj Kkrytyczny
umie$ci¢ w przekroju wylotowym
dyszy, uniknieto skomplikowanego
ksztaltu dyszy zbiezno-rozbieznej.
Poniewaz zadaniem przestawiainych
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dysz wylotowych jest nie tylko
przyspieszenie strumienia, lecz row-
niez nadanie mu odpowiedniego
kierunku, ich sprawno$é¢ zalezy w
duzym stopniu od wyboru najwta-
Sciwsze] palisady kierowniczej. Na-
stepnie nalezy znalezé¢ optymalny —
ze wzgledu na rozwdj warstwy
przysciennej — Kksztalt dyszy mie-
dzy palisadg a ptaszczyzng obrotu.
Jest rzeczg oczywistg, ze najbhardziej
niekorzystine warunki panujg wzdtuz
najkrotszego odcinka. W plaszczyz-
nie obrotu dysza wykazuje przekrdj
kotowy, podczas gdy na wylocie
przekroj jest zblizony do prostokagta.
Znaczne trudnosci sprawilo rowniez
ksztaltowanie kanatu tgczgcego pier-
Scieniowy wylot ze sprezarki nis-
kiego ci$nienia z kolowymi prze-
krojami wlotowymi obu dysz. Z ae-

rodynamicznego punktu widzenia
wystarczajgcy byl prosty kanat
boczny, gdyz powodowane przez

niego straty cisnienia dynamicznego
nie przekraczajg 15°. Z drugiej
jednak strony powoduje on zabu-
rzenia w obwodowym rozkladzie
ci$nienia statycznego w ,,gore pra-
du”, co wywotuje silne drgania tlo-
patek sprezarki niskiego cisnienia.
Zagadnienie to rozwigzano przez
zastosowanie tlumigcych drgania

potek na lopatkach sprezarki i przez
zastgpienie kanalu bocznego komorg
zbiorczg. RoOzZnice miedzy prostym

kanatem bocznym a komorg zbiorczy
przedstawia rysunek 2. Jak mozna
bylo oczekiwaé, komora zbiorcza
zwiekszyla straty ciSnienia, wyeli-
minowata jednak pozostale trud-
nosci.

Konstrukcja komory spalania wy-
magata wielu lat badan. Przede
wszystkim nalezalo - znalezé kom-
promis miedzy objetoscig przestrze-
ni spalania a wymiarami zewnetrz-
nymi, aby z jednej strony zapewni¢
stateczne spalanie, a z drugiej —
utrzyma¢ mozliwie jak najmniejszy
przekréj czotowy silnika. Nalezy
poza tym pamietaé¢, ze spalanie
odbywa sie przy stosunkowo niskim
ci$nieniu i temperaturze.

Na rysunku 1 wida¢ dwie duze
komory spalania umieszczone w KO-
morach zbiorczych i mechanizm do
przestawiania dysz  wylotowych.
zgodnie z doswiadczeniami nabyty-
mi przy budowie silnikéw strumie-
niowycn podzielono komore zbiorczg
na dwie czesci: w strefie pierwotne;
powstajg stateczne zagwie zaptono-
we, kKtore powodujg przedostawanie
sie frontu piemienia do strefy wtor-
nej, tak ze przed wlotem do dyszy
istnieje stateczne pole spalania.
W poczatkowej r1azie spalania pa-
liwo jest wtryskiwane tylko do
strefy pierwotnej, dopiero poznie]j
rowniez do strefy wtoérnej. Jak wi-
da¢ na rysunku 3, komora spalania
nie ma duzych ptaskich powierzchni,
ktére wymagatyby chlodzenia. Na
rysunku wida¢ rowniez przewody
i wtryskiwacze paliwowe strety
pierwotnej i wtérnej.

Prace doswiadczalne ze spalaniem
w strumieniu zewnetrznym firma
Bristol Siddeley rozpoczeta w roku
1961. Do badan wykorzystano m. in.
dwuwymiarowe modele z plexi (ry-
sunek 4), za pomocg ktorych obser-
wowang przeptyw przez komore
spalania. Trojwymiarowe modele
z plexi umozliwily dokladne zba-
danie przeplywu, wynikiem czego
byio zmniejszenie strat cisnienia
w komorze. W oparciu o wynikitych
badan zbadano modele metalowe w
celu przestudiowania charakterys-
tyk spalania i statecznosci froatu
pitomienia. W koncu przeprowadzo-
no pomys$lne proby komoér spalania
zabudowanych na stoisku badaw-
czym (rysunek 35). Prace dos$wiad-
czalne umozliwily zbudowanie silni-
ka BS.100 — pokazanego na rysun-
ku 6 —ktory do konca 1965 roku
wykazal sie 18 miesigcami prob
uwienczonych pelnym powodzeniem.

Jak juz wspomniano, prace nad
silnikiem ze spalaniem w zewnetrz-
nym strumieniu firma Bristol Sid-
deley zapoczgtkowala w zwigzku z
projektem naddzwiekowego samolo-
tu szturmowego (Hawker Siddeley
P. 1154). Wprawdzie po6zniej projekt
ten zostal zaniechany, jednak wy-
daje sie, ze piecioletni okres badan
zagadnienia spalania w zewnetrz-
nym strumieniu nie byl daremny.
Wykorzystanie wynikow tych badan
jest bowiem mozliwe w silnikach
do poddzwiekowego samolotu piono-
wego startu.
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Spalanie w strumieniu zewnetrz-
nym ma nastepujace decydujace za-
lety:

— zwieksza sie znacznie stosunek
ciggu do ciezaru silnika;

— zwieksza sic stosunek ciagu
startowego do optymalnego ciggu
trwatlego, dzicki czemu zmniejsza sie
zuzycie paliwa w warunkach prze-
lotowych — w porownaniu z silni-
kiem z przestawialnymi dyszami bez
spalania w zewnetrznym strumie-
niu, ktéry w tych warunkach musi
byé¢ silnie dlawiony (odnosi sie to
do samolotéw bez dodatkowych sil-
nikéw nosnych):

— zwiekszajg sie przyspieszenia
samolotu w zakresie przydzwieko-
wych predkosci lotu, jak rowniez
zwieksza sie naddZwiekowa pred-
ko$¢ przelotowa.

Poniewaz komora spalania obiegu
zewnetrznego pracuje przy niskich
temperaturach wlotowych, podgrza-
nie powietrza do temperatury tylko
okolo 1200°K powoduje znaczny

)

wzrost ciggu przy stosunkowo nie-
duzym przyros$cie zuzycia paliwa.
Temperatura taka lezy znacznie po-
nizej stosowanych obecnie tempera-
tur dopalania i dzieki temu nie
stwarza zadnych probleméw mate-
rialowych i pozwala unikngé stoso-
wania chlodzenia dyszy.

Jako naped samolotow bojowych
pionowego startu wchodzg pod uwa-
ge trzy roézne uktlady:

— jeden silnik z przestawialnymi
dyszami bez spalania w zewnetrz-
nym strumieniu i kilka silnikow
nosnych;

— Jjeden silnik z przestawialnymi
dyszami bez spalania w zewnetrz-
nym strumieniu;

— jeden silnik z przestawialnymi
dyszami ze spalaniem w zewnetrz-
nym strumieniu.

Ciezar catkowity samolotu zalezy
w duzym stopniu od stosunku ciggu
do ciezaru silnika. Silnik z przesta-
wialnymi dyszami bez spalania w
zewnetrznym strumieniu wykazuje
obecnie stosunek ciggu do ciezaru
6:1, przy czym przewiduje sie
zwiekszenie tego stosunku do 8:1.
Dla silnikéw nosnych stosunki te
wynoszg odpowiednio 16 :1 i 24:1.
W przypadku silnika z przestawial-
nymi dyszami i spalaniem w ze-
wnetrznym strumieniu stosunek cig-
gu do ciezaru osigga obecnie war-
tos¢ 13:1, a w przyszloSci wzrosnie
do 19 :1. Oparta ¢ te wartosci ana-
liza wykazala, ze uklad napedowy
z silnikiem 2z przestawialnymi dy-
szami i spalaniem w zewnetrznym
strumieniu jest réwnowazny pod

wzgledem ciezaru calkowitego sa-

molotu ukladowi z silnikiem z prze-
stawialnymi dyszami i bez spalania
w zewnetrznym strumieniu i z silni-
kami nosSnymi oraz jest korzystniej-
szy pod wzgledem latwosci obstugi
i ze wzgledu na mniejszg erozje
gruntu w czasie prob silnika przed
startem, ktoére przeprowadza sie z
dyszami ustawionymi poziom9o. Oba
uklady goéruja znacznie nad ukla-
dem z jednym silnikiem z przesta-
wialnymi dyszami i bez spalania
w zewnetrznym strumieniu, ktory
jest poza tym mniej korzystny pod
wzgledem jednostkowego zuzycia
paliwa w warunkach przelotowych.

W.K.

POCIAG NAPEDZANY
LOTNICZYMI SILNIKAMI
TURBINOWYMI

Szereg firm lotniczych zaczelo
opracowywaé projekty lekkich i
szyvbkich pociggdéw. Fabryvka samo-
lotow United Aircraft proponuje za-
stosowanie do szybkich pociggdéw
Jotniczych  silnikow  turbinowych
Pratt-Whitnney PT86 o mocy 500 KNM.
Przy zastosowaniu jako paliwa zwv-
ktego oleju dieslowskiego moc tvzh
silnikéw zmaleje do 445 KM. Roz-
waza sic przeniesienie napedu za
pomoca przektadni elektryveznej lub
mechanicznej. Pocigg proiektowany
przez fabryke United Aircraft no-
szgcy oznaczenie TMT-5D ma sig
sklada¢ z pieciu wagonéow — w tvm
dwa wagony silnikowe na koncach.
Gléwna zaletg projektu jest maty
ciezar wynoszacy polowe cigzain
kenwencjonaincgo pocisgu. Uzysica-
na predko$¢ ma wynosi¢ 200—250
km/godz.

Konstrukeja wagondw wzorowa-
na jest na kadlt:bach samolotow.
Jest ona w zasadzie alurainiowa ze
szkieletem z rur stalowych. Fotels
ca obracane i pochvlane jak w sa-
molotach, o$wietlenie i nawiew za
pomceea  wentylatorkow jest incy-
vwidunalny — cale wnetrze jest kii-
matyzowane. Wszvstkie instalacje i
urzgdzenia latwo dosigpne i wy-
mienne.

System zawieszenia i uklad pod-
wozia jest tu rewelacjg. Pudio wa-
gonu jest zawieszone na podwoziu
powyzej swego Srodka ciezkosei.

Podwozie ma rodzaj stojakow na
koncach i na nich, na amortyzato-
rach, wisi nadwozie tworzac rodzaj
wkolyski”. W ten sposob na zakre-
tach podloga pochyla sie i pasaze-
rowie nie odczuwajg tak silnie dzia-
lania sily odsrodkowej.

Podwozie w normalnych wago-
nach kolejowych sklada sie =z
dwéch par wozkéw, kazdy przy
jednym 2z koncow wagonu. Przy
zakrecie dzieki tarciu kol o szyny
wozki na swym centralnym sworz-
niu obracajag sie ustawiajgc sie
styeznie do szyn. Kola zuzywaja sie
przy tym i powstaje dokuczliwy
hatas.

W ,lotniczym” wagonie para kot
na wspoélnej osi umieszczona jest
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pod przegubem 1gczgacym sasiednie
wagony. Przy zakrecie osie podiuz-
ne wagonow zatamujg sie wzgledem
siebie, rozciggajace sie za$ zewne-
trzne elementy sprezyste i Sciska-
ne elementy wewnetrzne za pomo-
cg ukiadu dzwigni ustawiajg auto-
matycznie kota stycznie do toru.

Dwa silniki napedowe mieszczg
cie w dolnej cze$ci wagonu silni-
kowego. Napedzane sg cztery kotla
dwuosiowego wozka w przedniej
czesSci wagonu silnikowego (jak wi-
daé, wagon silnikowy ma zwykle
dwuosiowe wobzki).

Wagon silnikowy ma réwniez sil-
nik elektryczny sieciowy, ktoéory be-
dzie sie wigczal w rejonie Nowego
Jorku, gdzie dozwolona jest jedynie
trakcja elektryczna. Caly pocigg
stanowi jakby jeden wagon — Kko-
rytarz biegnie przez calg dlugosé
nawet przez wagony silnikowe.

Taki pieciowagonowy pocigg bhe-
dzie przewozil 250 pasazeréw, w
wersji za$ siedmiowagonowej 325
pasazerow. Koszt eksploatacji po-
ciggu TMT-5D bedzie o 30% nizszy
od kosztu cksploatacji konwencjo-

nalnege pociggu.
Z. Br.

ROZPOZNAWCZE
nMO“

WYPOSAZENIE
SAMOLOTU GRUMMAN
HAWK”

Jednym z najbardzie] nowoczes-
nych systeméw  rozpoznawczych
jest zintegrowany system samoio-
tu Grumman , Mohawk”. Sklada sig
on z kamer, urzgdzen elektronicz-
nych (radar o zobrazowaniu bocz-
nym 1 przyrzady na podczerwien)
i z odpowiednich urzgdze:n naziem-
nych. System zostat opracowany
przez U.S. Army, aby zapewni¢ do-
wodcom wysunietych jednostek bo-
jowych $rodki rozpoznania, kidre
mogtyby bardzo szybko dostarczac
informacji na temat ruchéw drob-
nych oddziatow nieprzyjacielskich
w ciemnos$ciach i w dowolnych wa-
runkach atmosferycznych. Samolot
,2Mohawk” jest budowany w trzech
odmianach: OV-1A do rozpoznania
wizualnego, OV-1B z radarem o0
zobrazowaniu bocznym o duzyvm
zasiegu i OV-1C z urzadzeniami na
podczerwien. Wszystkie te odmiany
sg poza tym wyposazone w kamery
do zdje¢ w dzien i w nocy; nie-
ktore samoloty majg kamerg¢ pa-
noramiczng skierowang do przodu.

Radar o zobrazowaniu bocznym
AN/UPB-2 samolotéw OV-1B zostat
zbudowany przez firme Motorola.

Jest c¢n tranzystorowany i skiada
si¢ z wlasciwego radaru AN/APS-24
i urradrzenia przekazujacego AN/
/IAWT-13, ktore przesyla obrazy ra-
darowe do naziemnego odbiornika
AN/ATE -2, Zaréwno  urzadzenie
przekazujgce na samolocie, jak i
cdbiornik na ziemi sg wyposazone
w ekran. Cbsluga radaru jest poét-
automatyczna, dzieki c¢zemu od
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obserwatora nie wymaga sie roz-
leglejszej wiedzy technicznej.

Obrazy radarowe sg nanoszone na
tasmie filmowej o szerokosci 7 cm,
24 cm lub 12,7 cm albo na filmie
ptaskim o wymiarach 10 X 12,7 cm.
Filmy sg wywolywane na samolo-
cie, przy czym negatyw jest dostar-
czany w ciggu 10 do 90 sek. Dzieki
zastosowaniu stosunkowo  mate}
predkosci obrotu anteny radarowej
obraz jest bardzo ,,skondensowany”,
co umozliwia przesylanie go na
czestotliwo$ciach fonii. Urzgdzenie
na ziemi przetwarza odbierane syg-
naly na obraz w peilni identyczuy
z obrazem radarowym.

Radar jest wyposazony w dwie
anteny, Kktéore sg umieszczone we
wspolnej gondoli zamocowane]j pod
kadlubem samolotu. Charakterysty-
ka promieniowania anteny ma
ksztalt wagskiego promienia o kgcie
ponizej 1°. Promien ten omiata
ziemie az do horyzontu, przy czym
obraz powstaje z oddzielnych pa-
sOw terenu. Kazda z anten obej-
muje teren lezacy po jednej stro-
nie osi podiuznej samolotu; anteny
mogg pracowac¢ razem lub oddziel-
nie.

Radar o zobrazowaniu bocznym
moze spelnia¢ dwa zupelnie rozne
zadania: 1) moze stuzyé do wykony-
wania kartograficznych zdje¢ naj-
wazniejszych topograficznych szcze-
goélow duzego, obsadzonego przez
nieprzyjaciela terenu, w dzien i w
nocy; 2) przy zastosowaniu wiekszej
skali moze wykrywaé¢ na ziemi
state i ruchome cele.

Przy zdjeciach kartograficznych
mogg wystepowaé¢ dwa rodzaje ble-
déw. Pierwszy z nich jest spowodo-
wany trawersem samolotu (wskutek
bocznego wiatru), drugi wynika z
nieodpowiednie] synchronizacji
przesuwu filmu z predko$cig sa-
molotu wzgledem ziemi. Oba blgdy
mozna wyeliminowaé¢ przez zastoso-
wanie urzgdzenia nawigacyjnego



Dopplera, ktore mierzy kat trawer-
su i predkos$¢ wzgledem ziemi.
Jako $rodek rozpoznania radar o
zobrazowaniu bocznym roézni sie pod
wieloma wzgledami od konwencjo-
nalnych metod rozpoznania foto-
graficznego. Najwazniejszg rd7znica
jest stosunkowo duze ,,przekrycie”
terenu. Poniewaz radar jest w za-
sadzie przyrzgdem do pomiaru od-
legltosci, jego zasieg odpowiada teo-
retycznie odleglosci do horyzontu.
Samolot lecgcy na wysokos$ci 900 m
moze rejestrowaé¢ szczego6ly znajdu-
jgce sie w odleglosci 80 km po
obu stronach samolotu. Dzieki te-
mu w czasie jednego lotu mozna
uzyskaé obrazy obejmujgce obszar

0 powierzchni powyzej 78000 km
kwadratowych, na co wystarcza
tasma filmu o dlugosci ponizej
60 cm.

W Wietnamie samoloty ,.Mohawk”
OV-1B s3 stosowane do wykrywa-
nia ruchéw nieprzyjacielskich po-
jazdébw na duzych przestrzeniach.
Dawniej mozna to bylo osiggngc
tylko za pomocg duzej ilosci zdjec,
ktore musialy byé opracowywane
oddzielnie. Pochtlanialo to wiele
czasu, wykluczajgc mozliwos$ci
zwalczania ruchomych celow. Sy-
stem stosujgcy radar o zobrazowa-
niu bocznym rozwigzal skutecznie
ten problem.

Zalgczone zdjecie przedstawia
obraz radarowy okolic miasta
Phoenix w Arizonie. Teren nie

objety przez oba promienie rada-
rowe bezposrednio pod samolotem
wystepuje na zdjgciu jako czarny
pasek.

Ww. K.

MASZYNA MATEMATYCZNA
ODCZYTUJE RENTGENOGRAMY SPOIN

Kontrola spoin stanowi, zwlasz-
cza w budowie statkow kosmice.-
nych i rakiet, szczegoOlnie powazny
problem i to z dwdich powodow:
a) pewnosci ztgczy i b) pracochion-
nos$ci samej kontroli rentgenogra-
moéw. Kazda rakieta typu ,,Saturn”
wymaga okoto 1,5 km spoin. Firma
Lockheed Missile and Space Co. za-
stosowala maszyne matematyczng,
ktora pozwolila na skrocenie do
10%v czasu analizy rentgenogramow.
Film o diugosci 33 m sprawdzany
jest automatycznie w ciggu 40 min,
podczas gdy analiza prowadzcna
przez czlowieka wymaga 7,5 godz.
Sam proces analizy przebiega w
ten sposoéb, ze rolka filmu o szero-
kosci 70 mm i o dlugosci, najcze-
Sciej, 30 m zostaje naswietlona za
pomocg aparatu Rentgena i na-
stepnie  wywotana maksvmalnie
kontrastowo. Po wywolaniu film
wprowadzany jest do proj:‘tora,
gdzie pojedyncza Kklatka, o wymia-
rach 23 X 30 mm, rzutowana jest
na lampe telewizyjng, gdzie jest
liniowo analizowana za pomocy
strumienia elektronéw (analogicznie
do tworzenia obrazu w lampie ki-
neskopowej). Z uwagi na roins za-
czernienia w miejscach wad i zdro-
wej spoiny nastepujg zmiany napig-
ciowe w strumieniu elektronow. Ta
funkcja napieciowa po wzmocnieniu
wprowadzana jest do urzgdzenia
bedgcego potgczeniem aparatury Vi-
deo i maszyny cyfrowej, co jest ser-
cem omawianego systemu. Tu naste-
puje wtorna analiza strumienia i po
przepuszczeniu go przez filtr nieli-
niowy oraz siatke zaporowsg otrzy-
muje sie albo sygnal szesciowo!l-
towy, albo brak sygnatu, zaleznie
od zaczernienia. Klatka filmu pod-
lega roztozeniu na 381 linii, a kazda
linia na 230 punktow, a wiec obraz
rozlozony jest na 87360 punktow,
z ktéorych kazdy moze byé zanoto-

wany jako 1 lub 0 zaleznie od za-
czernienia. Dzieki takiemu zagesz-
czeniu mozliwe jest rejestrowanie
wad o wymiarach 12X 0,25 mm lub
dwoch wad o wymiarach 0,25 X
X 0,25 mm, je$li odleglos¢ miedzy
nimi jest mniejsza niz 2,5 mm. Ma-
szyna ustawiona jest na prowadze-
nie podwoéjnej analizy: a) z uwagi
na wtrgcenia obcych cial, np. elek-
trod wolframowych — zmiana w

s s ey
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zwykle

zaczernienia,
obnizenie zaczernienia; b) z uwagi

stonowaniu

na porowato$é, pekniecia itp. —
wzrost zaczernienia. Maszyna dru-
kuje wyniki w formie ilosci wad,
ich rodzaju, wielkosci oraz wzajem-
nego rozmieszczenia — podaje wiec
dane bedgce $cistymi odpowiedzia-
mi na warunki techniczne dla
spoin. Jej program i sposéb analizy
oraz podanie wynikow moze by¢
$ciSle zsynchronizowane z wyma-
ganiami stawianymi spoinom. Ana-
liza prowadzona przez maszyne
matematyczng jest znacznie doktad-
niejsza i skrupulatniejsza od oceny
przez czlowieka, a rownoczesnie
pozbawiona subiektywnych odczu¢
oraz zjawiska zmeczenia. Na zdje-
ciu pokazana jest aparatura w cza-
sie analizy rentgenogramu.

A. G.

K RIINIKA

@ Nowe wiadze Klubu Seniorow Lot-
nictwa, wybrane na walnym zebraniu
czlonkow Klubu w ,,Szkole Orlgt” w
Deblinie ukonstytuowaty sie nastepujgco:
Zarzad:

prezes — Medard Konieczny

I wiceprezes — Czestaw Szczecinski

II wiceprezes — Adam Kurowski

sekretarz — Kazimierz Haber

z-ca sckretarza — Juwlian Stachorski

skarbnik — Jozef Werakso

z-ca skarbnika — Wtadyslaw Dziecio-

towski
Czionkowie: R. Bartel, Zb. Burzynski,
G. Sidorowicz, St. Jensen, E. Paszkow-
ski, A. Mroczkowski, L. Schultz, K. Ga-

szyn.
Komisja Rewizyjna: przewodniczgcy —
M. Zabtocki, czionkowie — W. Litwino-
wicz, St. Olszowka, L. Wasilewska,
E. Peterek.

Sad Kolezenski: przewodniczacy — Fr.
Janik, cztonkowie — St. Pawlu¢, E. Pru-

siecki, W. Pniewski, S. Marcinkowski.

@ Instytut Lotnictwa obchodzi w bie-
zgcym roku XX-lecie pracy w PRL.
Z okazji tego jubileuszu Redakecja TL i A
sklada tej zastuzonej placowce nauko-
wo-badawczej serdeczne zyczenia po-
mys$lnego rozwoju w dziedzinie dziatal-
nosci poswieconej polskiemu lotnictwt.
O specjalnym zeszycie ,,Biuletynu In-
formacyjnego IL’, wydanym w zwigzku
z jubilcuszem, piszemy w rubryce ,,Na
potkach ksiegarskich’.

@ Popularny periodyk ,,Skrzydlata Pol-
ska” przez szereg tygodni zapoznawat
swoich czytelnikow 7z sylwetkami 1irzy-
dziestu posiadaczy odznaki ,,Zastuzony
Dziatacz l.otnictwa Sportowego’”. Galerie
zastuzonych otwierajg cztonkowie KSL —
piloci: Medard Konieczny, Janusz Meis-
sner, Jan Nagorski, Michal Scipio del
Campo, Gustaw Sidorowicz i Pawet Zo-
totow.

@ XII Szybowcowe Mistrzostwa Polski
wytonily mistrza na 1966 r. Zostal nim
ponownie E. Makula z Aeroklubu Kato-
wickiego. Zawody odbywaly sie w Lesz-
ni¢ przez 2 tygodnie czerwca. W mi-
strzostwach uczestniczylo 39 pilotow.
Druga lokate otrzymal Muszczynski 2z
Ostrowa WIlkp. Zawodnik z Warszawy
(J. Pieczewski) uplasowal sie na 6 miej-
scu. Jan Wroblewski brat udziat w za-
wodach poza konkursem i zdobyl o 400
punktow (10%,) wigcej niz mistrz Makula.

@ Ukoronowaniem 20-letniej dziatalnosci
Szybowcowego Zakladu Doswiadczalnego
jest szybowiec treningowo-wyczynowy
,,Pirat”’. Ten trzydziesty z kolei typ szy-
bowca skonstruowat zespot SZD pod kie-
rownictwem inz. J. Swmielkiewicza. Szy-
owice jest dopuszczony do lotow w
chmurach, wysokosciowych, akrobacji
i przelotow. Adam Zigtek pilot doswiad-

czalny pozytywnie ocenit nowg kon-
strukcje. SZD.30 byl eksponowany na
MTP.

@ Samolotowym Mistrzem Polski Ww
Akrobacji na 1966 r. zostat E. Mikotaj-
czyk z Aeroklubu Gliwickiego. W zawo-
dach wzieto udziat 18 pilotow. Rozegra-
no pie¢ konkurencji. Drugie micjsce za-
jal w zawodach St. Kasperek ze Swid-
nika. trzecie — St. Studencki z Zielonej
Gory. Zwyciezca w ciggu 6 lat wyko-
nal okolo 1000 wigzanek akrobatycznych.

@ Samolotowy Rajd Dziennikarzy i Pi-
lotow dzieki udzialowi cudzoziemcow
(w tym roku: Czechow, Jugostowian i
Niemcow) oraz walorom lotniczo-sporto-
wo-dziennikarskim, uzyskuje range mie-
dzynarodowego challenge’u i perspekty-
we popularnych zawodow na duzym te-
renie Europy: od Battyku do Adriaty-
ku.

@ Duzy (jak na europejskie stosunki)
udzial w ustugach lotniczych ma Polska.
Stacjonujgca na lotnisku w Warszawie
cskadra samolotow rolniczych typu,,Ga-
wron’” rozpyla $rodki ochrony roslin i
wysiecwa nawozy sztuczne na wigkszych
kompleksach pol i igk. W roku biezg-
cym po raz pierwszy skorzystaly z ustug
samolotow przy rozsiewaniu nawozow
sztucznych PGR Opolszeczyzny. ,,Gawro-
ny” Aeroklubu Wroctawskiego rozsicwa-
ty saletre amonowg i saletrzak r.a ozimi-
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ny i laki, na ktore nie mogly jeszcze
wjechaé¢ ciggniki.

Samoloty Aeroklubu Gdanskiego wyko-
naty w br. dla rolnictwa prace na obsza-
rze ponad 40 tys. ha, glownie na Zuta-
wach i na terenach podmokiych, gdzie
praca sprzetem naziemnym jest utruad-
niona.

@ Na terenie budowy Lotniska Cywil-
nego na OKkeciu przystgpiono do wzno-
szenia hangaru najwigkszego w Polsce,
a jednego z wigkszych w Europie, we-
diug projektu Mostostalu” Rozpigtosc
hangaru wynom 168 m.; ma to duze
znaczenie, gayz umozliwi’ przeprowadza-
nie remontow samolotow, kktoére obecnie
wysyla sie w tym celu za granice. Mon-
taz zakonczy sie w 1968 r.

@ Dzieci pracownikow ,LOT” przezylty
emocje, albowiem w tym roku podroz

NGTATKI

na kolonie odbyly samolotami. Okoto 200
dzieci po dwoch godzinach podrozy zna-
lazlo sie juz w osrodku kolonijnym.

@ Olsztynska stacja obserwacji sztucz-
nych satelitow Ziemi przy WSR brala
udzial w tegorocznym europejskim aler-
cie sputnikowym, zorganizowanyin pr«cz
,,INTEROBS"”. Dokonata ona olgoto 1500
udanych obserwacji. Obserwowano sput-
niki krgzgce w Kosmosie do wysoikoSci
600 km od Ziemi.

@ Na Miedzynarodowym Festiwalu Fil-
mowym Ww San Scbastian (Hiszpania)
polski film animowany pt. ,,Skrzydta”
rez. Pulchnreqgo, zdobyl picrwszg nagrode
,,Zlotg Muszle”” w kategorii Isrotkiego
metrazu.

m W Orie zakonczytly sie migdzynar »do-
we zawody szybowcowe z  udsatem
reprezentantow 8 krajow: Buigarii,
CsRRS, Jugostawii, NxD, Polski, Ru-
munii, Wegier i 25RR. zZawody te uwa-
zane za nicoficjalne mistrzostwa guropy
zakonczyty sie zdecydowanym sukcesem
polskich zawodnikow. W klasie otwartej
«Krolikewski oraz mistrz sSwiata wroo-
itewski zajeli dwa pierwsze miejsca. W
klasie Standard zwycigzy: inny Polal,
Keplia. W konkurencjach koniet Majew-
ska zajeta drugie micjsce.

m FAI przyznato dotychczas 451 odzinak
ailamentowych za najwiglssze osiggrnitgcia
w szybownictwie (przelot docelowy, lot
otwarty na odlegtosé, przewyzszinie).
Z liczpy tej 132 (29,2 proc.) przypadio
w udziale Polakom, 98 — Francu-om,
66 — Niemcom zachodnim, 47 — pilotom
USA, 16 — Austriakom, 12 — Czechosto-
wakom, 10 — Niemcom wschodnim, 8§ -—
Brytyjczykom.

m Najmtiodszym amerykaiiskim szybow-
nikiem jest Jeff Yune, ktory w wicku
14 lat i 9 miesiecy zdobyt srebrng odzna-
ke. Ostatni warunek czasowy uzyskat
na zaglu na szybowcu I-26.

m Zakres specjalistycznych ustug lot-
nictwa rolniczego w ostatnich latach
szybko rosnie. Rozsicwaniem i rozpyla-
niem srodkoéw ochrony roslin oraz na-
wozOw sztucznych obejmuje sie juz na
Swiecie ponad 70 mln ha rocznie. Wedlug
statystyk organizacji lotnictwa cywilncgo
ONZ, przodu)g pod wzgledem obszaru,
na ktérym lotnictwo wykonuje zabiegi
rolnicze — Zwigzek Radziecki z 28 miln
hektarow i Stany Zjednoczone z areaiem
ponad 25 mln ha. L.gcznie w obu krajach
lotnictwo rolnicze obejmuje 80°/, $wia-
;owych ustug z tego zakresu. Nastepne
miejsce zajmuje Australia i Kanada.

m Produkowane u nas samoloty guspo-
darczc AN-2 peinig ustugi eksportowe.
Poczgtkowo 4-osobowa zaloga m.z_yl.xerow
i mechanikOw  rozpoczeia w  lunezji
oplysklwame srodkami chemicznymi
upraw i plantacji. Poniewaz wizle kra-
joOw zainteresowato sie naszymi usiugami
agrolotniczymi, w drugiej potowie br.
przygotowano do tych celow 10 samo-
lotow AN-2 wraz z przeszkolonymi zalo-
gami.

m W DMontrealu opublikowany zostat
specjalny rapor* IATA. dotyczycy przy-
sziego rozwo]u lotnictwa pasazerskiego
na swiecie. Jak szacuje sie — w roku
1975 samoloty przewiozg ponac Atian-
tykiem poéinocnym ponad 15 mln pasa-
zerOw, w porownaniu z 42 mln w roku
1965. Natomlast eksperci  amerykanscy
obliczajg, ze podczas gdy vs 1985 linie
lotnicze USA przewiozty #) imilicnow
pasazerOw — w roku 1985 trzeba bedzie
przewiez¢ 317 milionoéw, a ilos¢ przewo-
zonych towarow wzrosnie 20-krotuie. Do-
da¢ nalezy, Ze obecniec w USA 25% lud-
nosci podrozuje samolotami (dla catego
globu liczba ta wynosi 2%). Zaktada sie,
ze W przysztosci powaznie spadilg knsz-
ty eksploatacyjne, zwtaszcza po WwWpro-

wadzeniu wiellsich  samoloidwy, maja-
cych 500 miejsc pasazerskich.
m Brytyjskie Europejskie Linie ILotni-

cze BEA dokonaly podsumowania v.y-
nikow swej dziatalnosci za rok gospodar
czy od Kkwietnia 1%5 do kwietnia br.
BEA zakonczyly go wysokimi zyskami
finansowymi wynoszgcymi ponad 1,25
min funtow. W omawianym okresie sa-
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moloty BEA przewiozly 6,8 mln pasa-
zerow (o 11,3% wigcej niz w latach 64/65)
oraz przewiozty ponad 35 mln tcnoymil
tadunkow towarowych (wzrost 24,2'/s) 1
blisko 6 mlr. tono/mil ‘przesyltek poczto-
wych. Pod wzgledem nasilenia ruchu
pasazerskiego towarzystwo BEA znajduje
sie w Europie na drugim rnicjsca po
. Aeroftlocie”.

m Przedstawiciele towarzystw  lotni-
czych AEROFLOT i Japan Airlines
osiggneli porozumienie w sprawie rych-
tego uruchomienia nowego szlaku lotni-
czego, ktory potgezyé ma Tokio z Mo-
skwa. Uwaza sig, ze przyszly szlak uie
bedzie stanowit powaznej konkurencji
dla istniejgcych juz potgczen pomiedzy
Kuropg i Azjg. Czas przelotu pomiedzy
Tokio 1 Moskwg wynosi¢é bedzie na
nowej trasie 10 godzin, a do Kopenhagi
wyniesie on okoto 12 godzin. Obecny
czas przelotu z Japonii przez Alaske
do Kopenhagi trwa 17 godzin. Koszt bi-
letbw na obie trasy wynosi¢é bedzie
okoto 690 dol.

@m ., Air France” uruchomi wkrotce no-
wa linie tgczgcg Paryz z Szanghajem.
Trasa prowadzi¢ bedzie z Paryza przez
Tirang, Ateny, Kair, Teheran, Karaczi
i Phnom-Penh (Kambodza) do Szangha-
ju. Chinska Republika Ludowa bedzie
miata prawo uruchomienia podobnej
linii, ktora potgczy Pekin przez Karaczi,
Srodkowy Wschod i Tirane z Paryzem.
Nowy szlak, ktory potgczy Europg za-
chodnig 2z Azjg, bedzie mial wielkie
znaczenie.

m Pakistanskie linie PIA uruchomia w
czwartym kwartale br. nowg trase¢ po-
wietrzng, lctora potlgczy Karaczi z Bag-

dadem 1 Kuwejtem. Na nowym szlaku
lata¢ bedg samoloty brytyjskie , Tri-
dent”.

W tonie skandynawskiego towarzy-
stwa lotmczego SAS wynikl ostatnio po-
wazny spoéor. Mianowicie rzad norweski
przyznal jednemu z norweskich towa-
rzystw lotniczych prawo uruchomienia
Ikrajowego szlaku lotniczego. Dotychczas
szlaki te utrzymywane bytly tylko przez
SAS — wspoOlne przedsigbiorstwo lotni-
cze krajow skandynawskich, v Ktorym
trzy siodme udziatow nalezy do Szwecji,
a po dwie siodme —- do Norwegii 1
Danii.

m Czechostowackie linie CSA zamowity
w. ZSRR dwanascie odrzutowych samo-
lotow kkrotkodystansowych Tu-134.

m Linie ,,Pan American World Ari-
ways” zamoOwily jako pierwsze 25 olbrzy-
mich (znajdujgcych sie w budowie) sa-
molotow pasazerskich Boeing-747, mogg-
cych zabieraé¢ po 499 pasazerow. Dziesigé
dalszych maszyn tego typu ,,Pan Ame-
rican” zamoéwig wkrotce.

m Linie lotnicze TWA (Trans World
Airlines) nalezatly od szeregu lat do
Howarda Hugues — jednego z najwiek-
szych finansistow amerykanskich. Ostat-
nio Hugues ulegl przed potegg koncer-
now. W zwigzku z szybkim postgpem
technicznym, Hugues musial unowoczes-
nia¢ swojg linig, a przede wszystkim
zakupi¢ pasazerskie samoloty odrzutowe.
C¥azato sie to jednak niemozliwe z po-
wodu trudnos$ci czynionych ze strony
przcdsiebiorstw budowy samolotow, kto-
re nie chcialy mu udzieli¢ Kredytdw.
Pozostalo mu do wyboru, albo podpo-
rzagdkowaé¢ sie koncernom i poddac¢ sig

ich kontroli, albo wycofaé¢ sie z prowa-
dzenia przedsicbiorstwa. Hugues wolatl
wycofa¢ sie i sprzedal 6500 tys. akeji
TWA, ktore skupial w swoich rekach.

m Dowddztwo Bundeswehry wykorzy-
stuje ,,w razie koniecznosci’ Jal«'o pasy
startowe i lydowisica dla samolotow bo-
jowych i wojskowych samolotow trans-
portowych specjalnie przygotowane do

tego celu odcinki autostrad w roznych
okreggach NRY. Podczas letnich mane-
wrow na odcinku autostrady miedzy

Bremg a \Vildeshausen startowaly i lg-
dowaly samoloty roznych typow, w tym
,,Iiat-G-91", [ ,Nord Atlas” i ,,Dornier-277,

Ruch pasazersKi na liniach lotni-
cZzycn gruniunil zarowno Xrajowych, jak
1 zagranicznych wzrasta z roku na rok.
Mileuzynarodowy port lotniczy Baneasa —
niedaleko stolicy — ma coraz wieksze
trudnosci z obstligg samolotow. W zwigz-
ku z tym rozpoczeto pod pukaresztem
pudowe nowego wielkiego lotniska, kto-
re bedzie mogio przyjmowaé¢ najwigksze
maszyny pasazerskie, jakie sg i bedg
elksploatowane przez miedzynarodowe
towarzystwa lotnicze w najblizszych la-
tach. — Ma to by¢é najnowoczesniejszy
W Europie port lotniczy.

m Kopenhaskie lotnisiko Kastrup nie
n10zZe sprostac potrzebom silnie werasta-
Jacego ruchu. rrzewidywana budowa
nowcgo wietkiego lotniska w Kongetun-
aen ha  wyspie  Amager  Wymagatany
przesiedlenia 1w 00 osup. Wopnec tycn
wruanosct linie skandynawskic SAS wy-
slgpuy z crekawym projektem pudowy
wiclkKlego lotnislka na wyspie Saltholm,
lezgeel 0 o Km od napbrzeey Kopenhagi
oraz o 13 km od szwedzkiego brzegu w
wmalrno. aatlerias skalny wyspy pozZzwa-
la na talsd puaowg loiniska, a wysied-
AC wzZepa Lyliko 12 0Sop. Lonisko vosiu-
giwac wvedzie rowniez rueh szwedzki.
sallnnoli potgczony wedzie z Kopenhagg
tuneicm, Zas z Malmo mostem.

m hancda — superlotnisko Japonii przyj-
muje  dziennie  poriad  dou samolotow.
Stgd na rownl z maszynami pasazerski-
m1 startujg woj)skowe samoloty amery-
kkanskie. INa lotnisku wskutek tego jest
tak ciasno, zc rzad zaproponowai budo-
we€ nowego.

m OKkoto 1000 pilotow szwedzkich, dun-
skich 1 norweskich towarzystwa lotnicze-
g0 SAS strajkowalo ostatnio protestujac
przeciwko niezatatwieniu spraw ubezpie-
czeniowych 1 nieuzgodnieniu terminu
waznoscit proponowanego nowego ukiadu

ptac. Strajk przynosii dziennie straty
okoio 300 tys. dolarow.
m Personel latajgcy francuskich linii

1otniczych ,,Aair rrance” zastrajkkowat
na tle ekonomicznym. Lotnisko Orly
zostato zupeinie sparalizowane. Dyrek-
cja towarzystwa byia zmuszona cio wy-
najecia samolotéw innych liati.

m Amerykanskie towarzystwa lotnicze
rozpoczeiy werpunelk pilotow z krajow
europe)skich. Akcje prowadzi nowo
otwarte biuro w Londynie, ktore nawig-
zato juz kontakt m.n. ze zwigzkiem
pilotow szwedzkich. Towarzystwa ame-
rykanskie obiecujg szybki awans: sta-
nowisko kapitana w ciggu trzech lat.

m W 1965 r. zginglo tgcznie w Kkatastro-
tach lotniczych 647 pasazerow. Wedlug
statystyki przypada zaledwie jeden za-
bity na 250 milionow przebytych Kkilo-
metrow. Przecietnie jeden Smiertelny
wypadek samochodowy przypada nato-
miast na 25 milionow przejechanych ki-
lometrow. W 60% katastrof lotniczych
przypuszczalng przyczyng tragedii byt
pigd pilota. Przede wszystkim jednak
wymieni¢ nalezy nieprzystosowane do
ruchu odrzutowego =zatloczone lotniska.
Brak dodatkowych szerokich pasow bez-
pieczenstwa na lotnislcach jest jedng z
powaznych przyczyn wypadkow jpod-
czas lgdowania i przy starcie. Najwiek-
szym niebezpieczenstwem, z ktorym jak
dotychczas przemyst lotniczy bezsku-
tecznie walczy, jest pozar oraz w jego
konsekwencji eksplozja zbiornikow z pa-
liwem. EKksperci obliczajg, ze znalezie-
nie skutecznej broni w walce z ogniem
pozwolitoby zmniejszy¢é Smiertelne wy-
padki o 50 procent. Uczeni amerykanscy
sg w trakcie badan nad galaretowatym
paliwem, ktore pali sie wolno i nie
wycieka z uszkodzonych zbiornikow.
Trwaja eksperymenty nad ,,odporng
Ssciankg” do zbiornikow z paliwem, kto-
ra wylsonana jest z nylonu i poliesty-
renu. Bada sie tez przydatnosé ognio-
:odpornej piany, ktorg mozna by =zalaé¢
kadtub samolotu w czasie pozaru i za-
bezpieczy¢ w ten sposOb pasazerow.



Materiaty stosowane w konstrukciach lotniczych
Czes¢ IX
Miedz i stopy miedzi
(Dokornczenie)

Zcbrali i opracowali: mger inz. Andrzej Ciszewski i mer

inz. Tadeusz Radomski

Tablica 8. Orientacyjne wilasnosci i glowne zastosowania polskich mosiadzow do przerobki plastycznej

(wg PN-58/H-87025)

Stan utwar-
Cecha dzenia lub P o sta 3 i i
mosiadzu|  (heopki OISTHALC Wlasnosci technologiczne Glowne zastosowania
cicplnej |
_I - S — I
podatny do przerobki pla- czesei odporie na $cicranie
MAS3 ® cuwki . g
|tl czony prety, odkuwki slycznej na gorgeo, odpor-Oraz czesci silnie obeigzo-
t ny na korozje ne statycznie
tioczon bret _ o - o - . - T
f y _prety czeéci poddawane obrohee
M59 poltwardy | tasmy, druty, prety, ksztaitowniki i blachy podatny do prz robki pla- skrawaniem
MM39 N . I = ———————————————————————|glycznej na gorgeo, bardzo|T—— T~
twardy druty i prety o przekroju do 1250 mm?
| s < ’
‘+ __|- e — dobrze skrawalny tylko dla przemyslu zegar-
I_s}:zrezysl{_ \ tasmy sowego z M5O
MM59 — plaskowniki, prety, rury, blachy i druty odporny na korozj¢ w s$ro-w przemysle okretowym
|__ dowisku morskim
wyzarzony prety, ksztaltowniki, blachy, tasmy, pasy, rury bardzo podatny do przerob- czesci kute i _wytloczae
poltwardy druty, prely o przckroju do 1250 mm? blachy, tasmy, ki plastycznej na goraeo n.u: po‘d(lawane obrobcg
X SKrawaniem, wyroby sztan-
M60 pasy # .
e — — —— cowanc, sruby z wygniata-
twardy rury, druty i prety o przekroju do 1259 mm?* blachy, nym gwintem
tasmy, pasy
| MC62 — | plaskowniki, prety, rury, blachy, druty odporny na korozjg w sro-w przemysle okretowym
[ ‘ dow.sku morskim
| e - S, i L : 1 ——]
wyzarzony prety, ksztaltowniki, blachy, tasmy, pasy, rury podatny do przorobki pla-l\\'yroby otrzymywane przez
. il o = . = . T : slycznej na zimno, gorgco glebokie wytlaczanie lub
b druty i prety o przekroju do 1250 mm?*, blachy, tasmy, ) . 3 .
. poltwardy y Al ey L ] g ¥ y sleboko tloczony gigc.e, rurki chiodnic sa-
NG3 pasy i rury .
5 ) o N — | mochodowych, nity
twardy prety o przekroju do 1250 mm?, blachy, tasmy, pasy,
druty, rury
‘p(’)lt_wardy | prety, druty |p0datny do przerobki pla-|czesci skrawane otrzymane
f | stycznej na zimno, bardzo przez przerobke plastyczng
| MO63 | — — — — ——————— —|dobrze skrawalny |na zimno, nakretki do
| | twardy —_ |szprych rowerowych, czgsci
| | | lzcgarow
- wyzarzoay blachy, tasmy, druty, rury bardzo podatny do prze-|rurki do manometrow, siat-
=— e S = = — robki plastycznej na zim-|iki, membrany, zastepujg
MNG65 poltwardy _blachy,_ tesmy - Ino i goraco, bardzo spre-|.iazy cynowe
twardy blachy, tasmy, rury manometrowe zysty i odporny na korozje
o 'wy;arzuny blac_hy,_ tasmy, pasy bardzo dobrze podatny do wyroby olrzymywane pczez
M3 poltwardy przerobki plastycznej na zi- precyzyjne glebokie wytia-
= — = —_— A B ~— mno, odporny na korozje |czanie; M70 na luski armat-
- wyzarzony blachy, tasmy, pasy, rury nic i tasmy kapiszonowe
|p01twar(ly S L
MC70 poltwardy i rury odporny na dzialanie kol".)-‘rury do skraplaczy kotlow
zyjne wody morskiej ‘okretowych
MATT j)(’)ltwurily rury odporny n. korozje w sro-|rury do skraplaczy
dowisku morskim
MEK3B0A |p(’)1t\\v‘ardy , vrely, rury l - — - wyzoby rElLrycoE B
R bardzo pcdatny do przc{wyroby artystyczne, we-
| robki plastycznej na zimno zown:.ce, rurki i membra-
N30 wyzarzony blachy, tasmy i goraco, odporny na ko-\ny manomectrow
rozje
wyzarzony blachy, tasmy bgr(lgo podatny~ do prze-!\‘vyrol.)y arty;tyczne, we-
T ————— - — — = —|robki plastycznej na zimno|zownice, rurki i membrany
M85 poitwardy blachy, tasmy - - . B i goraco, odporny na ko-/mmanometrow, do platero-
twardy rury manometrowe rozje wania
v _— " |oaporny na korozje do platerowania blach
s i tasm
I ; =~ N a o dla przemyslu samochodo-
wyzarzony plaskowniki
-\ - wego
MCS0 poltwardy tasmy e = o
twardy — | ¥ -
—— —— e T : "~ |rurki wloskowate, rurki-
E < odporny na korozje il a
wyzarzony tasmy, rury - = : -chlodnice, luski amunicji
M4 —— 5 T . :
! twardy tasmy, rury malokalibrowej

Tablice 9 na II str. okt.



Cena zl1 24, —

POMOCE KONSTRUKTORSKIiE ,,TECHNIKI LOTNICZEJ | ASTRONAUTYCZNEJ”

Grupa profili NACA

3. 111 rodzina — cztero- + dwucyfrowa
(np. 2412—35)

Sposob oznaczania profili
jest nastgpujacy: "y
I cyfra oznaczenia okresla strzalke linii

srodkowej W %o cigciwy.
1T cyfra okresla potozenie strzalki w

dziesigtkach cieciwy.
III i IV cyfra okresla grubos¢é procen-
towg profili.

Jak wida¢, pierwsze cztery cyfry majg
takie same znaczenie jak dla profili
cztecrocyfrowych.

tej rodziny

Znaczenie cyfr po kresce:

I cyfra po kresce ozniacza promien krzy-
wizny wedlug nastgpujacego schematu:

IT cyfra po kresce oznacza polozenic
rmaksymalnej grubosci profilu wyjscio-
wego w dziesigtkach cigciwy (:I‘d).
Profilem wyjsciowym dla tej rodziny

profili jest rowniez profil symetryczny.

Wzory okreSlajgce profil symetryczny
o gruboSsci % sg nastepujgce:
-- diCiali kT GRS
o= 45 [ 3] 1 (2]
TR\ My )
+a3(c)]dlax<xd 1)
oraz
= dic i
+2Zsym. = g3 [°o+ b, (1—- c) +
2 x \# I N
+ b2 (lf t) + bs (1—*c)]dlu T2x,
(2)

Wspolczynniki a i b wchodzace do
wzorow okreslajgcych profil dajg siQ
obliczy¢ za pomocg nastgpujgcych wa-

runkow:
a) warunku jednakowych krzywizn obu
czeSci obrysu w punkciec wspolnym:
dy

F=x, — =0
T=34 4o

b) warunkiem wspoéirzednych krawgdzi

sptywu, gdy * z = 0,01 % to b, = 0,002

c) warunkiem kata krawedzi sptywu:
wartosci b, w zaleznosci od i‘d sg
podane w tablicy 2.

Przy czym bl okresla tg kata krawe-

dzi splywu (b1 = tg i)

2
Wzory okreSlajgce pozostate wspdt-
czynniki:
0.30 — 3b — 2b (1—I)
= (l_i.d) H
b(1—T) + 2b — 0.2
Dl =T
(l_l.d)
w=022 % (£}
s Uy d ’
a £ —3q %8
= T 2a, T, @y
= sa 0,3
a,=—2b_—6b (2~xd)+— - L —
Z : 419’ * ‘1‘([
b 3b(1— p) 3a 0,1
a; = # — s S

X, Bi‘d .‘Cd T,

Systematyka profili

(ciqg dalszy)

oprac, E. Lewalsk4

Pierwsza cyfra
po kresce

Wartosci wspoétezynnikéow a i b sg po-
dane w tablicy 3.

Dla przyktadu profil 2412—35:

strzatka linii srodkowej jest umiesz-

czona w 2% cigciwy,

strzatka linii Srodkowej jest potozona

w 0,40 cieciwy,

profil posiada grubosé¢ 12°% cieciwy,

promicn krzywizny noska wynosi 4

promicnia normalnego,

maksymalna grubosé¢ profilu jest umie-

szczona w 0,5 cigciwy.
W tablicy 3 podano wartosci wspotczyn-
nikow a i b dla wyjsciowej serii profi-
li — symetrycznych.

Dla tej rodziny profili zbadano nastg-
pujgce scrie profili.

W tablicy 4 podarno serie profili o gru-
bosci 9%.

Dwa profile o grubosci 12%:

0012—64
0012—65

ktorych maksymalna grubosé jest poto-
zona w 0,4 i 0,5 ¢ oraz trzy profile o
normalnym promieniu krzywizny krawe-
dzi sptywu i maksymalnej grubosci po-
tozonej w 0,3 c:

0006—63

0009—63

0012—63

Seria profili wyjscowych — symetrycz-
nych zostata podana w tablicy 3.

Wzory okreslajgce linie S$rednig oraz
sposob wykreslania profilu sg takie sa-
me jak dla profilobw czterocyfrowych.

4. Rodzina profildw piccio- + dwucyfro-
wych

Linia Srednia i sposéb wykreslania
profilu sg takie same jak dla profilow
pieciocyfrowych. Podstawowy profil i

Tablica 1

Promien krzywizny noska \

o =0 (krawedZ ostra)

o= ; normalnego o = 0,275 e

d
¢ = normalny ¢ = 1,11 ot

o 3 normalne ¢ = 3,3

znaczenie cyfr po kresce jest jak dla
profilow 4 -+ dwucyfrowych. Znaczeaic
cyfr przed kreskg — jak dla profilow
5-cyfrowych tzn.:

I cyfra okresia w przyblizeniu strzal-
ke linii srodkowej w 9, cieciwy. (Do-

Tablica 2

T b,
0,2 0,200
0,3 0,234
0.4 0,315
0.5 0,465
0.6 0,700

kladne wartosci strzatki linii $rodko-
wej podano w tablicy 3 — poprzedni
odcinek opracowan ,,Fomocy konstruk-
torskich z aerodynamiki patrz TLIiA
nr 8).

II i IIT cyfra okresla polozcnie strzai-
ki (I). Liczba, ktoéra powstata z IT i 1II
cyfry, jest dwukrotnoscig potozZenia
strzatki w 9, cieciwy.

IV i V cyfra oznacza maksymalng gru-
bos¢ w %, cieciwy.
Z tej rodziny profilow zbadano:

23012—33
23012—34
23012—64

Uwaga: Serie cztero- i piecio- -+ dwu-
cyfrowe stanowia przejScie do profilow
laminarnych,

Tablica 3 bedzie zamieszczona w na-
stepnym odcinku.

Tablica 4

Prof. symetr. Prof. symetr. Prof. symetr. RozZzna
Prof. symetr. maks. grubo$é¢ | maks. grubosé ostra kraw. linia

normalny w 0,3 c. w 0,5 c. splywu srodkow
0009—62 0009—03 0009—05 0009—03 2209—34
0009—63 0009—33 0009—35 0009—05 2409—34
0009—64 0009—93 0009—65 —_ 4409—34
0009 - 65 bt -_ — —
0009—66 e - —_ —_
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