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MIESIĘCZNIK SE KCJI LOTNIC ZEJ STOWARZYSZE NIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Mgr inż. ZDZISŁAW BRODZKI 

Statek kosmiczny 

Lot statku kosmicznego dzieli się na dwie odrębne 
części. Pierwsza to lot w obrębie atmosfery, a druga 
w „próżni" kosmicznej. Przy starcie statek kosmiczny 
i rakieta nośna powinny mieć kształt o małym opo
rze, często ten kształt nadany jest przez specjalne 
osłony, które potem odpadają. Statek powrotu czy 
statek lądujący na planecie mającej atmosferę musi 
odpowiadać warunkom aerodynamicznym w zależno
ści od swej wersji. W. wersji uskrzydlonej powinien 
on być raczej smukły, opływowy i mieć skrzydła 
czy stateczniki i stery. Natomiast w wersji powrotu 
balistycznego będzie on bardziej pękaty, ale Kszsałt 
jego musi uwzględniać zjawiska związane z oddzia
ływaniem ośrodka gazowego. 

Lot w przestrzeni międzyplanetarnej, w próżni cał
kowitej (wypełnionej bardzo rozrzedzonym gazem), 
stanowi zespół odmiennych zagadnień. Tu dominuje 
sprawa ochrony przed promieniowaniem, meteoryta
mi itp. Kształty nie muszą być opływowe - liczne 
wystające anteny i drążki charakteryzuJą sylwetkę 
takiego statku kosmicznego. Połączenie tych tak róż
niących się od siebie części lotu i różnych lrnnstrukcji 
stanowi dużą trudność. W większości przypadków 
lot odbywa się „na raty" - do czego skłaniają też 
wielostopniowe rakiety nośne. Lot początkowy od
bywa duża część startowa, na granicy atmosfery - -
w przestrzeń wylatuje właściwy statek kosmiczny. 
Przy powrocie na Ziemię odpadają zbędne części 
statku kosmicznego i z kolei „statek powrotu" jeszcze 
„szczuplejszy" wyhamuje swą prędkość i ląduje 
na powierzchni. Startująca rakieta wraz ze statkiem 
jest wielokrotnie cięższa od powracającego pojemnika 
czy „statku powrotu". Zagadnienie ekonomii stosun
ku tych mas, jak i możliwości odzyskiwania rakiet 
nośnych jest najważniejszą sprawą rozwoju podróży 
kosmicznych. Obecnie uważa się, że koszt wyniesienia 
1 kilograma masy na orbitę Ziemi równy jest cenie 
1 kilograma złota, przy odzyskiwaniu zaś i wielo
krotnym użyciu statku cena ta ma spaść 10-krotnie 
i więcej. 

Rodzaje statków kosmicznych 

Wprawdzie era lotów kosmicznych dopiero się 
zaczyna, jednak istnieją już liczne projekty lotów, 
które w niedalekiej przyszłości będą zrealizowane. 
Lądowanie na Księżycu czy Marsie, jak również 
naukowe stacje orbitalne z załogą nie stanowią już 
fantazji naukowych. Rozpatrzmy więc rodzaje stat
ków kosmicznych. 

1. S t a t k i k r ą ż ą c e n a o r b i c i e Z i e m i.

Będą to stacje orbitalne z aparaturą naukową. Do
nich należy projektowana stacja-obserwatorium astro
nomiczne. Niektóre z nich będą zbudowane, a ściśle 
mówiąc, zmontowane dopiero na orbicie. Poszczegól
ne ich człony będą osobno wyniesione na orbitę. 

629.19 

jego odzyskiwanie 

2. P o z a o r b i t a 1 n e p r z e w o z o w e s t a t k i
k o s m i c z n e

a. Przewozy wewnątrz orbity satelitarnej. Tutaj
będą należały dalekosiężne statki-samoloty przewo
żące ładunki lub pasażerów między odległymi miej
scami na Ziemi - przelatujące poza atmosferę.
b. Przewozy Ziemia - orbita Księżyca. Program
lądowania na Księżycu (ApoHo) przewiauje jako
etap pośredni „przesiadanie" na orbicie Ksiqżyca.
c. Przewozy Ziemia - orbity planet. Projekty io
tów do Marsa i Wenus podobnie przewidują „prze
siadanie" na orbicie planety. Niezależnie od tego
przewiduje się loty po orbicie nie zbadanych planet
i zdalne badanie za pomocą próbników lądujących
na ich powierzchni.
3. W związku z podanymi wyżej lotami i rodzajami
statków - niezbędny będzie statek kosmiczny
,,czółenko" służący do transportu z orbity na po
wierzchnię planety.

Podstawowym warunkiem rozwoju podróży poza 
atmosferę ziemską będzie możliwo€.ć odzyskiwania 
rakiet nośnych i całych statków kosmicznych. Wia
domo, że ogromne rakiety nośne Wostoków, Kosmo
sów, Gemini czy Apollo nie wracają na powierzchnię 
Ziemi, lecz spalają się w atmosferze i na Ziemię spa
dają jedynie ich zniszczone szczątki. Odzyskiwanie 
statków kosmicznych, a szczególnie ich rakiet noś
nych, będzie miało następujące zalety: 

1) obniżenie kosztów (wielkość tej obniżki będzie
omawiana dalej), 

2) w związku z koniecznością zmniejszenia przy
spieszeń powstaną lepsze warunki dla pasażerów, 
którzy nie będą narażeni na duże obciążenia, 

3) większą niezawodność sprzętu dzięki podobień
stwu do samolotów i wykorzystaniu doświadczeń lot
niczych, 

4) rozwiązanie problemu kontrolowanego powrotu
części składowych zespołu; będzie to zdalne sterowa
nie lub bezpośrednie przez pilota-operatora, 

5) przy zmniejszeniu kosztów nastąpi duży wzrost
ilościowy podróży kosmicznych. 

Powroty na Ziemię 

Dla przedstawienia różnych projektów powrotu -
ważne jest rozważenie podstawowych własnoś�i i za
dań statków powrotu. Ogólnie rozróżniamy statki 
balistyczne i statki z siłą nośną. 

Balistyczny to taki statek, który nie ma zasadniczo 
napędu, działa na niego tylko siła ciążenia i opór 
aerodynamiczny dzięki odpowiedniemu kształtowi, 
spadochrońom lub innym urządzeniom hamującym. 
Statek z siłą nośną ma płaty lub spadochronopłaty 
(patrz projekt Gemini), dzięki którym, oprócz oporu 
będącego składową wypadkowej siły aerodynamicznej, 
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Spadochronoplaty „Gemini" 

działa siła nośna powodująca, że statek opada lotem 
ślizgowym. Statki balistyczne mogą być bierne -
będą to takie, które nie mają specjalnych hamulców 
i wobec tego prędkość ich upadku będzie dość znacz
na. Powrót i odzyskanie jest możliwe w tym przypad
ku przy odpowiednio mocnej konstrukcji i dużym 
oporze własnym. Przykładem takiego powrotu może 
być upadek do wody - oczywiście przy zachowaniu 
stateczności. Przy czynnym powrocie balistycznym 
statek musi być sterowany. Przykładem jest tu Me,·

cury lub Apollo o sterowanym położeniu płytą do 
przodu przy wejściu do atmosfery. Układ taki jest 
w tym przypadku często ustateczniany brzechwami 
w tylnej części. Lądowanie następuje za pomocą spa
dochronów i rakiet hamujących. Może tu wchodzić 
w rachubę zmiana kształtu przez nadmuchiwanie o:::1-
powiednich części konstrukcji. Ogólnie biorąc, statt(i 
tej kategorii mają kształty tępe i pękate. Dają one 
duży opór przy dużym promieniu nosa i małą war
tość stosunku ciężaru do powierzchni czolov;ej. 

Innym rodzajem jest statek uskrzydlony, czyli lec�
cy z siłą nośną - lotem ślizgowym. Będzie on 
oczywiście sterowany, a lądowanie będzie poziome -
na odpowiednim lądowisku. 

Rozróżnia się dwa warianty układów odzyskiwani::i. 
1. Częściowe odzyskiwanie i powtórne zastosowa

nie odzyskanych części statku kosmicznego i rakiet 
startowych: 

a) odzyskiwanie pierwszych stopni rakiet nośnych
w wyniku balistycznego powrotu z udziałem włas
nych urządzeń do „miękkiego" lądowania (spado
chrony),
b) powrót z siłą nośną lotem ślizgowym -- jak
rakietoplan X-15.
2. Całkowite odzyskiwanie i powtórne wykorzystJ.

nie. Tutaj podział będzie zależny od ilości członów 
układu: 

a) układ jednostopniowy: 1) balistyczny powrót jak
Nexus i Rom bus, 2) powrót z siłą nośną - Astro

spacep[ane. 

Balistyczny statek kosmiczny „Apollo" 
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Uskrzydlony statek kosmiczny 

b) układy wielostopniowe - tutaj podział będzie
się różnił zależnie od kombinacji powrotów bali
stycznych i ślizgowych: 1) powrót balistyczny jak
przyszły odzyskiwalny Post-Saturn, 2) ślizgowy
z siłą nośną AstrorocketpLane, 3) układy mieszane,
np.: skrzydłowy powrót pier'..vszego stopnia i ba
listyczny dalszych stopni.

Rombus 

Do klasy rakiet nośnych jednostopniowych należy 
układ Rombus o napędzie chemicznym. Jest on po
myślany jako układ nośny do transportowania ła
dunków do bazy księżycowej. Przewiduje się również 
jego zastosowanie do wynoszenia na orbitę wielo
settonowych ładunków, lub do przeniesienia statka 
typu czółenko na orbitę planety. Powrót Rombusa 
będzie realizowany za pomocą urządzeń oporowych, 
czyli ma być balistyczny. Ma on rakiety hamujące, 
spadochrony i łapy-amortyzatory. Jako paliwo prze
widziano ciekły wodór z ciekłym tlenem. O jeJo 
ogromie świadczy średnica 28 m. 

Zasadniczą cechą projektu jest odrzucanie zbior
ników po zużyciu paliwa. Zbiorniki są segmentowe 
i dzięki ich kolejnemu odpadaniu efektywna względ
na masa środka napędowego wzrasta. Ciąg Rombusa 
w pierwszej wersji wynosi 9000 ton. Daje go segmen
towa komora spalania o 36 segmentach. Układ może 
wykonać swą misję z 6-8 nieczynnymi segmentami. 
Stanowi to duże powiększenie pewności działania. 
Przejście ze wznoszenia na orbitę lub przełączenie na 
hamowanie może być dokonane przez każde cztery 
segmenty, przy odpowiednim skierowaniu dysz wylo
towych. Trzy turbopompy zasilają układ paliwem, 
drugie tyle zaś jest zapasowych. Tak więc przy róż
nych zastosowaniach taki segmentowy układ znako
micie powiększa pewność działania. Dla chłodzenia 
przy powrocie wykorzystuje się resztki paliwa, któ;-e 
wypływając i odparowując na powierzchni - chłodzą 
miejsca narażone na grzanie gazodynamiczne. 

W celu uwidocznienia zalet tego układu rozpatrzmy, 
jak przebiegają czynności przy starcie. Stanowisko 
startowe mieści się w odległości 4 km od najbliższych 
urządzeń czy schronów. Elementy konstrukcji będą 
produkowane w odległych zakładach i transportowane 
do budynku montażowego. Tam następuje łączenie 
poszczególnych zespołów, już w położeniu starto
wym. Pierwsza seria zbiorników opróżnia się w 130 
sek. po starcie i następuje ich odpadnięcie na spado
chronach. Przy powrocie podzielona całość - silnik, 
dysze, zbiorniki boczne i zbiornik główny - ma więk
sze szanse nierozbicia się przy zetknięciu się z wodą, 
przewiduje się bowiem głównie wodowanie na oceanie. 

Zewnętrzne c1s111enie dynamiczne oraz c1smenie 
przy uderzeniu o wodę nie przekracza ciśnienia we
wnętrznego i dzięki temu zbiorniki nie ulegną zgnie
ceniu. Układ odzyskania zbiorników o ciężarze 73 kG 
zawiera: spadochrony, radiolatarnię, urządzenia syg
nalizacyjne i inne. Mają one służyć do szybkiego 
odnalezienia odrzuconych części. Zbiorniki odpadają 
parami przeciwległymi, aby nie zakłócać stateczności. 



Dzięki dużer:nu oporowi i małemu 'ciężarowi właści
wemu grzanie aerodynamiczne jest niewielkie. Pierw
sze cztery zbiorniki odpadają stosunkowo nisko i nie 
potrzeb_u�ą- osłon �ermicznych. Nast<�pnym wystarczaj�
własnosc1 1zolacy3ne warstwowego pokrycia z tytanu. 

. Spadochrony otwierają się na wysokości 10 km
1 dają prędkość lądowania 10 misek. Pienvsze zbior-
�iki opad'.'1-ją w odległości 55 km ori miejsca startu 
� �ą odnaJdyw�r:e przez statki. Następne dwa lądują 
JUZ w . odległosc1 550 km - są one śledzone przez
rada� � nasłuch wodny. Ostatnia para spada w od
ległosc1 4500 km i też jest odnajdywana dzieki rada-
rowi i wysłaniti statków w okolicę miejsca· upadku . 

. Cen�ralny �adł:1b Rom busa za·Nierający wyposaże
me k1erowa111a 1 urządzenia elektroniczne wchodzi 
na orbitę dzięki odpowiedniemu manewrowi. Po kil
kunastu okrążeniach, w momencie znajdowania się 
nad miejscem startu - na sygnał z Ziemi zbiornik: 
zaczyna opadać. Oporowy spadochron zapewnia sta
teczność, na wysokości 10 km otwiera się 5 głównych 
spadochronó�. Na wy�ok _ości 800 metrów odpadają 
s�gm_enty głownego silnika. Z chwilą dotknięcia 
z1em1 przez łapy (w przypadku lądowania a nie wo
dowania) przestają działać rakiety hamujące. 

Zalety jednostopniowego statku kosmicznego wielo
krotnego zastosowania 

Z rozważail o przyszłych lotach kosmicznych wy
nika, że _dl� przeprćwadzania lotó._..r na księżyc ładu
nek wy111es10ny na orbitę musi wzrosnąć czterokrotnie 
w stosunku do obecnych osiągów. Dla obniżenia kosz
tów konieczne jest zastosowanie powtarzalności i od
zyskiwania statków i ich rakiet nośnych. Autorzy 
projektów Nexus i Rom bus przyznają, że vvielostop
niowe rakiety są bardziej ekonomiczne - jednak 
jako zaletę rakiet jednostopniowych podkreślają 
Prostsze manewry (brak oddzielania niższych stopni) 
i zwiększoną pewność działania. Jeszcze inną zaletą 
tego układu bę<lzie krótszy czas potrzebny do zebra
nia odzyskanych części składowych i zmontowania 
ich do powtórnego zastosowania. Kosztv rozwojowe 
ulepszenia i postępu technicznego będą· niższn. gdyż 
skoncentrują się na jednym rodzaju silnika i iPdnym 
rodzaju zbiorników. Unika się rozruchu silników 
w czasie lotu - te same silniki uruchomione przy 
starcie pracują cały czas. Jako argument koniE'cznośC'i 
zmniejszenia części statków kosmicznych i rakiPt 
nośnych wynoszonych na orbitę można przytoczyć 
listę prawie 300 sztuk obiektów „zaśmiecających" 
przestrzeil okołoziemską i stanowiących niebezpie
czeilstwo dla czynnych satelitów orbitalnych. 

Uskrzydlone rakiety odzyskiwalne 

Zupełnie inne rozwiązania mające na celu odzv
skiwanie zawierają projekty uskrzyr.llonvch rakirt. 
nośnych i statków kosmicznvch. AstropLane jest 
taką rakietą, a właściwie statki�m kosmicz'lvm -
zakłada się dla niego pionowv start i lądowanie 
poziome w miejscu start1J. Unikr1. sie tutaj „zbiera
nia" rozsianych części, które opadają przy poprzed
nich systemach. 

AstropLane nrzeznaczony jest zasadniczo do trans
nortu do stacji orbitalnych - w sposób bezpośredni 
lub do dalszego transportu za pomocą statków kos
micznych „czekających" na orbicie. Przewiduie się 
Astroplane jedno- lub wielostopniowe, jak również 
stosowanie ich jako transportowców klasy Ziemia-Zie
mia poprzE'z „brzeg" przestrzeni kosmicznej. Cechą 
charakterystyczną układu jest wykorzystanie 
zbiorników paliwa jako powierzC'hni nośn:vch. Cię
żar lądującego statku wynosi 500 ton, a iego W.f

miary podano na rysunku. Tlen st,mowi 740/o całko
witPgo ciężaru nośm•go; zn"liduje się on w zweża.ią
cych się zbiornikach cylindrycznych w środkowej 
części statku. Ciekł:v wodór stanowi 150/o ciężaru 
i mieści się w skrzydłowych cylindrach. Silnik głów· 
ny ma 10 segmentów, każdy o ciągu do 750 ton -
znajdują się one w tylnej części kadłuba. Do stero-

„Rombus" przy starcie 

wania służą osobne silniczki rakietowe o sterowany<..'.h 
wylotach mieszczące się na końcach skrzydeł, oprócz 
tego do sterowania lotu w atmosferze służą stery 
aerodynamiczne. 

Start, jak już podano, następuje pionowo bez siły 
nośnej - po 360 sek statek osiąga wysokość 80 km 
i przez krzywą przejścia wchodzi na orbitę parko
wania. Potem następuje manewr spotkania (rendez
-vous) - dokowanie i przeładunek. 

Po odłączeniu się od odbiorcy ładunku pod wpły
wem działania rakiet wstecznych statek odpadnie 
z lotu orbitalnego, obniży się i wejdzie do atmosfery 
pod małym kątem. 

Dzięki sterowaniu lot jest kontrolowany i pojazd 
lotem ślizgowym wraca i ląduje blisko miejsca star
tu. Po kontroli i załadunku paliwa statek jPst goto
wy do ponownego użycia. Maksymalna temperatura 
od grzania gazodynamicznego nie prz<'kroczy w cz�sie 
powrotu temperatur dopuszczalnych dla obecnie 
znanych stopów niklu. Stosunek siły nośnej do oporu 
wynosi 4,5. Ciężar startowy wynosi 5000 ton, w tym 
ładunek 222 tony. Dwustopniowy układ przewidziany 
jest dla 1000 ton ładunku wynoszonego na niską 
orbitę. Lot na orbitę jak i lot ślizgowy powrotny są 
kontrolowane albo ręcznie przez załogę, albo auto
matycznie. 

Drugim uskrzydlonym statkiem jest Astro. Różni 
się on od poprzedniego większym obciążeniem płatów 
w czasie powrotu i większymi przyspiesz-:cniclmi. bo 
do 5 przyspieszeń ziemskich, podczas gdy AstropLane
miał tylko 3 g. Ładunek tutaj wynosi tylko 25 ton. 

Oprócz AstropLane i Astro istnieje cały szereg pro
jektów z rodziny rakiet uskrzydlonych. P. Bono
opracował projekt para5zybowca o składanych na
dmuchiwanych płatach będących częściowo spado
chronami. Podobny jest projekt RogaHo. Zbiorniki 
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statek uskrzydlony „Astroplane" 
1 - przednia część zawierająca ładunek, 2 - zbiorniki tle
nu 3 - kabina załogi, 4 - zbiorniki wodoru, 5 - powierz-

chn'ie stabilizujące, 6 - ster l<ierunkowy 

Odzyskiwanie „Saturna" za pomocą spadochronoplatów 

Przechwytywanie za p omocą balonów 

w projekcie Bono nie mają zewnętrznej izolacji prze
ciw grzaniu gazodynamicznemu, sam wodór (właściwie 
jego resztki) przy powrocie ma chłodzić odparowując 
na powierzchni zbiorników. Drugim projektem tego 
samego autora jest sposób odzyskania typu powrotu 
balistycznego z tym, że hamowanie dokonywane jest 
przez otwieranie ogromnego jakby parasola skiero
wanego czubkiem w kierunku lotu. Stożek wykonany 
jest z materiałów żaroodpornych, otwiera się pod 
wpływem rozprężania się gazów pod powierzchnią. 
Po zejściu do niższych warstw atmosfery i wyhamo
waniu gazy kurczą się i stożek wyostrza się zmniej
szając niejako samoczynnie swój opór. 

Odmienny od wyżej opisanych sposób odzyskiwania 
proponuje R. F. Brodsky, specjalista astronautyki 
z USA. Ma on służyć do odzyskiwania rakiety Sa
turn C-5, która przy dotychczasowych lotach ule
gała zniszczeniu. Do boków rakiety według tego 
projektu przylegają ściśle płaty para-szybowca przy 
wznoszeniu. W czasie powrotu nadymają się dźwiga
ry płata i rozchodzą się na boki. Pomiędzy dźwiga
rami i korpusem rozciągają się wiotkie płaty -
spadochrony. Przewiduje się dwa warianty płatów: 
symetryczny połączony z kadłubem lub podwieszony. 
Dla Saturna ciężar podwieszonego układu wynosi 
13,5 tony, integralnego 7,5 tony. 
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Ostatnia faza odzyskiwania jest najtrudniejszym 
manewrem - między innymi ameryka11skie pojazdy 
Mercury opadały na wodę, aby uniknąć możliwości 
rozbicia o twarde podłoże. Brodsky proponuje takie 
rozwiązanie: uskrzydlony korpus nalatuje lotem· śliz
gowym na liny rozpięte pomiędzy dwoma balonami 
o średnicy 70 m. Specjalny hak układu zaczepia o li
ny - następuje szarpnięcie i korpus zwisa na linach
pod balonami.

Ekonomia odzysku 

NASA - Komitet Astronautyki w USA - zakłada 
że po 1965 r. w ciągu 8 lat będzie wyniesione 
200 OOO ton na orbitę. Wstępne starty Saturna mają 
kosztować 60 OOO dolarów za 1 kilogram na orbicie. 
Odzyskiwalność zmniejszy tę cenę znacznie, bo do 
800 dolarów za kilogram. Przy ,vielokrotnych startach 
kalkulacje firmy „Raytheon" podają obniżenie ceny 
aż do 20 dolarów za kilogram. Cena jest tu rzeczą 
względną, gdyż podawane ceny za kilogram nie obej
mują wielkości rakiety i statku kosmicznego. Do 
tego zagadnienia powrócimy. 

Wybitni specjaliści statków kosmicznych BaiLey 
i KeUy podają następujące zestawienie. Rozważają 
oni cztery systemy statków załogowych Ziemia -
orbita. 

System I uwzględnia maksymalne zastosowanie już 
istniejących rozwiązań (silnik nośny Sciturn IB oraz 
statek nośny ApoLLo). Układ przy powrocie stosuje 
rakiety hamujące i spadochrony. W wyniku jedynie 
sama kabina Apollo zostaje odzyskana. 

System II jest identyczny z wy'jątkiem uskrzydlo
nego statku powrotu z załogą na 10 pasażerów i 2 
osoby załogi. Ten trzeci stopień i jednocześnie właści.-
wy statek jest standardowy dla następnych syste
mów. Ma on przy prędkości naddżwiękowej doskona
łość do 3,5. Największe hamowanie do 1 g. 

System III jest całkowicie odzyskiwalny - startuje 
poziomo i jest właściwie potrójnym samolotem rakie
towym. Wszystkie stopnie mają skrzydła, lądowanie 
jest samolotowe, poziome na lotnisku. Pierwszy sto
pleń wraca do bazy po manewrach w atmosferze, po
maga sobie przy powrocie silnikiem turboodrzuto
wym (start oczywiście rakietowy). Drugi stopień wy
konuje lot wokół Ziemi i po hamowaniu wraca lotem 
ślizgowym do bazy. 

System IV różni się od trzeciego zastosowaniem sil
nika pobierającego tlen z atmo�fery w pierwszym 
stopniu (to znaczy ma silnik przelotowy lub turbood
rzutowy). Niezależnie od tego drugi stopiet'l „łapie" 
również utleniacz (tlen) w ,zasie swego lotu w atmo
sferze. Wszystkie cztery systemy niosą 3,3 tony ła
dunku. Zestawienie ciężarów startowych wykazuje 
przewagę systemu IV. 

System I 
System II 
System III 
System IV 

704 tony 
713 ton 
913 ton 
350 ton. 

Stosunkowo mały ciężar systemu I wynika z mniej
szej ilości pasażerów, tak ze właściwie· nie uwzględ-
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Koszt wyniesienia na orbitę dla różnych wariantów statl<óW 
kosmicznych 



nia się go w analizie. Różnice na korzyść systemu IV 
wzrastaJą przy większej ilości startów rocznie. Za
stosowanie mieszanych napędów stwarza duże trud
ności konstrukcyjne, jednak połączenie możliwośd 
odzyskiwania i zastosowanie napędu pobierającego 
tler:i, z atmosfery daje dużą oszczędność masy starto
weJ. 

Najbardzi�j wszechstronny przegląd ekonomii trans
r;>ortu kosmicznego podaje zestawienie autorów pro
Jektu Muslard (Multi Unit Space Transport and Re
covery Device) - wieloczłonowy układ transportu 
kosmicznego i odzyskiwania. Zestawienie opiera się 
na statlrn o ładunku 2,5 tony, ale obejmuje również 
różne masy dostarczone na orbitę. Podane - koszty 
dotyczą stanu, jaki wystąpi za 10 lat - a więc 
już tu mvzględniono przyszły postęp _techniczny 
i związaną z tym obniżl(ę Kosztu wymesienia masy 
na orbitę. Z zestawienia wynika niewielki wzrost 
kosztu wyniesienia 100 ton w porównaniu do 50 ton. 
Powyżej 500 ton koszt ten wzrasta szybciej. Przeli
czając cenę za kilogram na orbicie otrzymamy 10 OOO 
do 20 OOO dolarów za kilogram. Krzywa A dotvczv 
zniszczonych w czasie powrotu rakiet nośnych i usk

0
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-

dlonego statku powrotu. Dla takiego układu ma miej
sce duży wzrost kosztów przy rosnących masach wy
niesionych na orbitę. Układ B ma pierwszy stopieó. 
korzystający z tlenu atmosferycznego dla prędkości 
do Ma = 4, dalsze stopnie są rakietami ulegającymi 
zniszczeniu. Statek powrotu uskrzydlony wraca na 
Ziemię. Przy małych masach koszt wypada tutaj 
wyższy, jedynie 9uże masy dają niższe koszty od sy
stemu A System C stanowi dalsze ulepszenie układu 
B. Układ D to już uskrzydlone. rakiety wielostopnio
we o poziomym starcie. Przy mniejszych masach
oszczędność wynosi tu już ponad 100/o i rośnie przy
większych masach. System E jest nieco ulepszony
przez start ze specjalnego toru - lecz nadal pozio
mego, Natomiast F to układ Mustard opierający się
na kilkustopniowym układzie jednakowych jednos
tek." W wyjściowym zestawie ładunek wynosi 3 tony,
ciężar startowy statku właściwego 150 ton, nosicieli
też po 150 ton. Silniki na płynny wodór - płynny tlen.
System G stanowi trójstopniowy układ, zaś F tylko
tandem. Dla tysiąca ton ładunku taki układ da dwu
krotne obniżenie kosztów w porównaniu do zwykłych
niszczących się rakiet nośnych układu A.

Sytuacje awaryjne 

Podane rodzaje statków kosmicznych i sposoby ich 
odzyskiwania uwzględniają normalny zaplanowany 
przebieg lotu. 

Inaczej wyglądają sprawy awaryjnego przerwa
nia lotu i odpowiedni przebieg lotu. Wymaga 
to odpowiednich urządzeń i instalacji, a przede 
wszystkim kapsuły ratunkowej będącej jeszcze jed
nym rodzajem statku kosmicznego. Dos_konale p_od
sumowuje zagadnienia ratunku kosmonautów radzie�
ki specjalista Łopatin. Dzieli on awaryjne sytuacJe 
w locie kosmicznym na dwie grupy. 

I. Wstępna część lotu w czasie od O do 5 sek_. Mogą
tu wystąpić najczęściej następujące uszkodzema. Wy
buch silnika - może on zniszczyć rakietę nośną wraz 
z kabiną załogi. Utrata ciągu - grozi zwale17-iem si� 
całej rakiety na Ziemię. Podobne mogą byc skutki 
silnej niestateczności, która może spowodować ru�h 
statku kosmicznego wraz z rakietami nośnymi w me 
przewidzianym kierunku. . II. Drugą grupę stanowią uszkodzenia nas!ępuJące
po upływie pięciu sekund lotu. Statek k?��iczny y; -
tym czasie wzniesie się na pewną wysokosc i rodzaJe 
awarii i ich skutki będą nieco odmienne. Będzie tu 
grozió odchylenie od wymaganej trajektorii :-- co
grozi lotem w nie zamierzonym kierunku, lecz me tak 
znacznie odchylonym od prawidłowego jak we v.:stęp
nej części lotu. Może zdarzyć się przypadek mesta
teczności lub nieskuteczności sterowania wskutek 
uszkodzenia układu sterującego. Układy te jednak 
są dublowane i natychmiastowe przełączenie powinno 
zapobiec nieszczęściu. .

Z innych wypadków wymienia Łopatin pożar, Ja
ko wyjątkowo groźny na statku kosmicznyl:1 z powo
du ogromnej ilości paliwa i tlenu. Dalej moze się zda-

rzyć uszkodzenie urządzeń zapewniających warunki 
życia niezbędne dla załogi. Najgorsze będzie tu roz
hermetyzowanie kabiny przez uszkodzenie urządzeń 
wentylacyjnych lub wskutek przebicia przez meteo
ryty. Jak wiadomo, liczono się z tym w pierwszych 
lotach kosmicznych, choć - jak wynika z dotychcza
sowych lotów - niesłusznie. Szczególnie niebezpiecz
ne są uszkodzenia na początku fazy startowej (poni
żej 5 sekund), gdyż zbiorniki są pełne paliwa. '.V ra
zie wybuchu ucieczka będzie możliwa przez katapul
towanie, lecz. prędkość statku jest niewielka, więc 
uniknięcie skutków rażenia będzie trudne. 

Akcje ratunkowe 

Ogólnie biorąc rozróżnia się trzy rodzaje akcji ra
tunkowych. 

1. Przesiadanie na drugi statek kosmiczny - ra
tunkowy, który zbliży się do uszkodzonego statku 
i przeprowadzi manewr połączenia, umożliwiając 
przejście do nie uszkodzonego statku. Podobna próba 
ma być przeprowadzona dla Gemini i ApoUo - Ge
mini ma się zbliżyć· i „ratować" załogę Apollo.

2. Oddzielenie i ratunek w indywidualnych kapsu
łach przez poszczególnych kosmonautów. Stwarza to 
potrzebę budowy jeszcze jednego rodzaju statku ko
smicznego - kapsuły ratowniczej. 

3. Trzeci wreszcie, najbardziej bezpieczny sposób
ratunku, stanowi oddzielenie się całego przodu statku 
kosmicznego, zawierającego kabinę z z,llogą. Stanowi 
on wówczas oddzielny statek kosmiczny - też jakby 
kapsułę, która musi być zdolna do samodzielnego lo
tu i zapewnić warunki niezbędne do życia załogi. 

Na fotografiach pokazano przekrój takiej kapsuły ra
towniczej i poszczególne fazy jej opadania na Ziemię. 
W pierwszej Jazie zaczynają działać rakietki hamu
jące, chodzi więc o lot na orbicie. Dla utrzymania 
właściwego kierunku i stabilizacji służą, oprócz ra
kietek, wysunięte drążki. Oprócz tego zaczynają dzia
łać dwa przeciwbieżne żyroskopy ustateczniające. Już 
w granicach atmosfery otwiera się mały spadochro
nik mający też zadanie ustateczniające. Na zewnątrz 
kapsuła wyposażona jest w ekran cieplny, następnie 
jest warstwa izolacyjna, która ma nie dopuścić do 
nagrzania wnętrza. Ma ona również chronić rrzed 
Przekrój kapsuły ratunkowej 
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promieniowaniem. Między podwójnymi ściankami 
warstwy wewnętrznej mieści się płaszcz wodny. Re
szta ciepła, która przeniknie przez izolację, jest po
chłaniana przez gotowanie wody. Miejsca specjalnie 
narażone na grzanie gazodynamiczne pokryte są ma
teriałami ablacyjnymi. 

Po spaleniu się wstępnego spadochronu następuje 
swobodne opadanie, wreszcie otwiera się główny, du
ży spadochron, który „doprowadza" już pojazd do sa
mej Ziemi. Kosmonauta musi mieć na sobie ubiór 
antygrawitacyjny, bowiem przyspieszenia są, dość 
znaczne. Kapsuła zaopatrzona jest w pływaki i urzą
dzenie nadawczo-odbiorcze. Wnętrze zaopatrzone jest 
w pochłaniacz CO2 i instalację klimatyzacyjną. 

Większa, bo dwuosobowa, jest kapsuła ratunkowa 
Egress. Jest ona przerobiona z kapsuły ratunkowej 
bombowca B-58. Kosmonauci siedzą jeden obok dru
giego bez kombinezonów kosmicznych i osobistych 
spadochronów. Skorupa kabiny zamyka .się żaluzjowa. 
Spadochron ma średnicę 18 m. Kapsuła ma kształt 
połówki orzecha z płaską stroną wykonaną z płyty 
żaroodpornej. Zaopatrzona jest w rakietkę hamującą 
i rakietki sterujące - stanowi więc niezależnv sta-
tek kosmiczny. 
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Dr med. MIECZYSŁAW WOJTKOWIAK 

Fiziologiczne 

problemy 

nieważkości 

Jednym z czynników środowiska ziemskiego jest 
oddziaływanie siły grawitacji. Pod wpływem tej siły 
ustrój człowieka rozwijał w procesie ev✓olucji svJoją 
budowę anatomiczną i czynności fizjologiczne narzą
dów. Ukształtowały się w nim odruchowo mcchani,:
my przystosowawcze mające na celu nie tylko prze-. 
ciwdziałanie grawitacji, ale również wykorzystanie 
jej jako środka orientacji przestrzennej. W locie ko
smicznym znika ciążenie, powstaje stan całkowitej 
nieważkości a wraz z nim pytanie: czy procesy przy
stosowawcze wystąpią również w nowym nieznanym 
dla człowieka środowisku, czy też powstaną za bur ze
nia ustalonych funkcji narządów wpływające 
w mniejszym lub większym stopniu na przebieg pro-
cesów życiowych? 

Zanim odpowie się na to pytanie, należy omówić 
niektóre wyniki doświadczeń przeprowadzonych na 
Ziemi, poprzedzających lot kosmiczny człowieka. 
Przebadanie warunków występujących w stanie nie
ważkości wymagało ogromnego nakładu pracy zarów-
no inżynierów, jak i lekarzy. W pierwszej kolejno
ści usiłowano rozwiązać problem uzyskiwania stanów 
podobnych do nieważkości v...· warunkach ziemskich, 
w celu przeprowadzenia badań fizjologicznych. Skon
struowano wieże nieważkości, na których można było 
uzyskiwać kilkusekundowe okresy utraty ciążenia, 
wykonywano loty po torze balistycznym, wykorzysty
wano analogię nieważkości do zanurzenia w wodzie, 
a nawet długotrwałe bezczynne przebywanie w pozy-
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cji _l�żącej . V! c�l'.1 stworzenia niektórym narządom
us�ro_Ju_ mo�liwo_sci Y:-·acy w sytuacjach podobnych do
dzi�ł'.3-111� 1:1iewazkosc1. Chociaż wszystkie wymienic,ne 
rr_iozh'v-!osci �?gly tylko do pewnego stopnia odzwi2r
c�edlac własciwą n_ieważkość, to jednak przyczyniły 
się _ �ne do poznam�. s_z�regu odczynów ustroju po
twi_er ?zo1'.ych. V! pozmeJszych lotach kosmicznych.
NaJwięceJ doswiadczeń zebrano podczas badań ludzi 
z':nurzonych w wodzie. Uzyskane wyniki badań po
rownywano 1:-astępnie z wynikami badań prowadzo
nych V: czasie lotu po torze balistycznym. Pomimo 
zas�dmc�ych różnic zewnętrznych podobieństwo od-
czuc suł:nektywnych badanych pomiędzy zanurzeniem 
w wodzie a meważkością było tak duże, że pozwoliło 
wykor�y�tać tę metodę do badań fizjologicznych ja
ko mmeJ kosztovvną i mniej skomplikowaną. 

_W wyniku tych badań stwierdzono, że jeżeli u czło
wieka zanurzonego w wodzie wyeliminuje się orien
tacJę wzrokową 1 orientację przestrzenną pocnodząc�1 
z receptorów ustrojowych oraz wyłączy się bodż.:e 
płynąc� z narządu równowagi, wówczas dozna on 
analogicznych oct·czuć, jak w stanie nieważkości. Dal
sze badania prowadzone w tych warunkach wykazały, 
ze _nawet przy 1�ormalnych ruchach głowy wyst�puJe
duza nadpobudliwość narządu równowagi. Zmiany :e 
sugerowały możliwość wystąpienia specyficznych za
burze11 orientacji przestrzennej, takich jak: brak pra
widłowej oceny położenia poziomego i pionowego 
względem horyzontu oraz objawów towarzyszącycn 
zwykle chorobie morskiej, jak nudności, wymioty lub 
złe samopoczucie. Duży wpływ na występowanie 
wspomnianych objawów miały skłonności oscbnicze. 

Inne prace sugerowały możliwość wystąpienia za
burzeń zmysłowych wynikających ze zmniejszenia się 
ilości impulsów nerwowych pochodzących z oddzia
ływania środowiska otaczającego. Uważano, że brak 
parcia na ciało przedmiotow· stykających się z nim 
pod wpływem grawitacji ograniczy znacznie napływ 
bodźców płynących do ośroakowego układu nerwowe
go z receptoró,.v skórnych i podskórnych, co sugero
wało, że mogą powstać zaburzenia czucia i orientacji 
przestrzennej. Duży wpływ na powstanie zaburzeń ze 
strony innycn narządów zmysłowych będą miały: bez
czynność, odosobnienie, brak bodźców wzrokowych 
(w ciemnościach) i słuchowych (w ciszy kosmicznej). 
Ostrzegano, że działanie nieważkości przez dłuższy 
okres czasu może pogłębiać progresywnie zaburzenia 
zmysłowe. Nie oczekiwano jednak wystąpienia po
dobnych zaburzeń u kosmonautów zajętych czynno
ściami związanymi z pilotowaniem statku kosmicz
nego. 

Omówione wyżej wyniki badań i sugestie uczonych 
znalazły częściowe potwierdzenie· w czasie lotu kos
micznego. Większość kosmonautów stwierdzała, że 
przejście do stanu nieważkości zaobserwowali na pod
stawie swobodnego unoszenia się przedmiotów w ka
binie. Jednocześnie wystąpiło „uczucie lekkości". 
U niektórych kosmonautów (Titow, Nikołajew, Popo
wicz) tuż po osiągnięciu stanu nieważkości wystąpiły 
wrażenia nieprawidłowego położenia ciała w prze
strzeni, u innych (Feokistow, J egorow) złudzenia te 
rozwijały się w okresie późniejszyP.1. Złudzenia ru
chu charakteryzowały się uczuciem obracania, opa
dania i przemieszczania się ciała względem kabiny. 
Zdaniem autorów radzieckich mogą one uporczywie 
utrzymywać się przez cały lot kosmiczny, niekiedy 
całkowicie zanikać, to znów nasilać się. Kosmonauci, 
u których zjawiska te wystąpiły, nie określali ich ja
ko skrajnie nieprzyjemne lub trudne do zniesienia,
uważali je raczej za pewne objawy związane z samo
poczuciem. Jest rzeczą interesującą, że napinanie
mięśni i przyciskanie się do oparcia fotela w znacz
nym stopniu zmniejszało złudzenia ruchu lub likwi
dowało je całkowicie. Fakt ten podkreśla znaczenie
receptorów skórnych i mięśniowych w przywróceniu
prawidłowej oceny położenia ciała w przestrzeni. Lot
Titowa wykazał, że dłuższe przebywanie w przestrze
ni kosmicznej może wywołać pewne objawy, które
określił on jako zbieżne z symptomami lekkiego ko
łysania w chorobie morskiej. Objawy te wystąpiły
w czasie czwartego okrążenia Ziemi i utrzymywały
się do końca lotu. Intensywność ich zmniejszała się
nieco po okresie snu. Swoista forma „kołysania kos-

::. Stan l<rólko'.rwalej nieważkości w samolocie 

micznego" stała się przeC:miotem zainteresowania sp�
cjalistów i przyszłycn kosmonautów. Nikołajew i Po
powicz w ciągu p1erws„ych okrą�eń Ziemi starali się 
możliwie ogrc1niczac rucny głowy, obawiając się po
wstania podobnych reakcji. Jednakże nie stwier
aziwszy zaanycn zaburzeń tego rodzaju, przestali 
ograniczać ruchy i starali się sprowokować wystąpie
nie złuuzeń. }{uchy głowy i tuJ:owia nie wywoływały 
zadnych nieprzyjemnycn wrażeń i nie wpływały na 
samopoczucie. Niekiedy jeanak występowały złudze
nia położenia pnestrzennego. Zamknięcie oczu po 
uwolmemu się z fotela wywołało u Nikołajewa trud
ności okreslerna poloże111a przestrzennego, okazało się 
natomiasL łatwe dla Popowicza, który jako element 
orientacyjny wykonysta:t szum wentylatora pokłado
wego. 

'l.'ak więc doświadczenia pierwszych lotów kosmicz
nych wykazały, że wrażenia subiektywne i reakcje 
badanych odzwierciedlające zmiany w narządach zmy
słowych i narządzie równ•Jwagi wykazują duże róż
nice indywidualne. Powiązanie obJawów „kołysania 
kosmicznego" z ruchami głowy i oczu świadczy o nie
wątpliwym współudziale w patogenezie tych zjawisk 
aparatu przedsionkowego wcnodzącego w skład narzą
du równowagi, a także innych analizatorów kształtu
jących spostrzeżenia przestrzenne. 

Inny, również ciekawy, kierunek badań dotyczył 
zachowania się układu krążenia krwi w stanie nie
ważkości. W procesie rozwoju człowieka ukształto
wały się mechanizmy kompensacyjne pobudzające 
układ krążenia do wyrównywania zaburzeń hydro
statycznych powstających w czasie 'przejścia z pozycji 
leżącej do pozycji p10nowej. Celowość ukształtowania 
się tych odczynów była uwarunkowana budową ana
tomiczną układu krążenia. Charakteryzuje się ona 
przebiegiem dużych naczyń krwionośnych w podłuż
nej osi ciała, a więc równolegle do wektora działania 
siły grawitacyjnej. W przypadku pozycji stojącej słup 
ciśnienia hydrostatycznego krwi i rozkład ciśnień mie
rzony na różnych poziomach ciała ulega zmianie. 
Ażeby częściowo wyrównać różnice ciśnień, przyspie
sza się akcja serca, wzrasta wentylacja płuc i zwęża
ją się te obszary naczyń krwionośnych, do których 
napływa większa ilość krwi. Regulacja ta zachodzi 
na drodze nerwowej i hormonalnej poprzez system 
receptorów rozmieszczonych na różnych poziomach 
układu krążenia. Celowość tych odczynów skierowa•
nych na przeciwdziałanie grawitacji w pozycji pio
nowej traci swoje znaczenie w stanie nieważkości. 
Na podstawie licznych prac, w których jako metodę 
badania wykorzystano bezczynne przedłużone przeby
wanie w pozycji leżącej, stwierdzono znaczne obni
żenie czynności odruchowej regulacji krążenia, cha
rakteryzujące się zmniejszeniem napięcia ścian na
czyń krwionośnych i postępującym spadkiem obję
tości krwi krążącej w dużych naczyniach. Przyczyną 
powstania tych zaburzeń była bezczynność odczynów 
kompensacyjnych regulujących krążenie krwi w po
�ycji stojącej. Utrata wydolności tych odczynów wy
magałaby readaptacji do przebywania w pozycji pio
nowej, w przeciwnym razie doszłoby do przemiesz
czania się masy krwi w kierunku niżej położonych 
obszarów ciała i niedotlenienia ośrodkowego układu 
nerwowego. Zdaniem autorów amerykańskich sto
pień upośledzenia regulacji krążenia byłby u zdro-
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wego człowieka prawdopodobnie niezbyt szybki i, 
aby efekt ten mógł się uwidocznić, stan niew·ażkości 
musiałby utrzymywać się minimum kilka dni. Zasto
sowanie kostiumów przeciwprzeciążeniowych, banda
ży elastycznych i innych środków uciskających koń
czyny zwiększa objętość krwi krążącej w dużych na
czyniach krwionośnych i tym samym ułatwia pracę 
serca w tych warunkach. 

Z fizycznego punktu widzenia stan nieważkości nie 
stwarza szkoaliwych warunków dla pracy UKlaau krą
zema. Oawromie, niektóre funkcje tego ul,:!aau stan 
się ułatwione. Np. w stanie nieważkości ellminuje się 
czynnik ciśrnema hydrostatycznego w naczyniacn 
krwionośnych i powstaje względnie równomierny ro�
kład krwi Juążącej w całym ustroju. Oprócz tego 
w stanie niewazkosci nie potrzeba siły mięśniowej 
niezbędnej do podtrzymania pozycJi c1ała, przez co 
zmniejsza się ilość energii zużywanej w czasie pracy 
mięsmowej. Wyaaje się więc, ze az1ałanie nieważko
ści powinno zmniejszyc obciążenie układu sercowo
-naczyniowego. Biorąc pod uwagę, że w stanie nie
wazkosci zaniknie czynność receprnrów reagującycn 
na działanie grawitacJi, może doJść do przestrojenia 
ośrodków regulacyjnych ze wzrostem ich pobudliwo
ści i labilnosci. W związku z tym można oczekiwać, 
że emocJa i zaburzenia pochodzące z narządu równo
wagi mogą spowodować: chwieJność odrucnowych re
akcji ukłaau sercowo-naczyniowego. 

Przedstawione założenia teoretyczne były przed
miotem szczegółowej analizy dynamiki różnych wskaź
ników układu sercowo-naczyniowego podczas lotu 
orbitalnego kosmonautów radzieckich. Według da
nych BaJewskiego i Gazenki zachowanie się tętna 
w początkowycn okrążeniach Ziemi wykazywało 
znaczne różnice indywidualne. Częstość tętna osiągd
ła u Jrnsmonautów najwyższe wartości w okresie 
przedstartowym i w pierwszych minutach po starci0, 
zmniejszając się już w czasie wchodzenia statku na 
orbitę. Fakt ten świadczy o dominującym wpływie 
czynnika emocjonalnego w pierwszej fazie lotu. Po 
przejściu do stanu meważkości obserwowano stop
niowe zwalnianie akcji serca zmniejszające się z dnia 
na dzień i osiągające w końcowej fazie lotu warto
ści mniejsze aniżeli przed lotem. Podobnie w czasie 
snu częstość tętna była niższa niż w analogicznych 
warunkach na Ziemi. Dane te mogą z jednej strony 
świadczyć o mniejszym zużyciu energii w stanie nie
ważkości, a z drugiej strony wskazują, że proces 
adaptacji do warunków lotu orbitalnego wymaga 
dłuższego okresu czasu, na przestrzeni I tórego reak
cje układu sercowo-naczyniowego będą nieadekwatne 
poziomowi obciążenia. 

Inne wskażniki zachowania się układu krążenia, 
a wśród nich ciśnienie tętnicze krwi nie wykazały 
większych zaburzeń, mogących suger�wać szkodliwy 
wpływ nieważkości na układ krażenia. Jednakże brak 
regulacji odruchowej naczyń kr'wionośnych i spadek 
objętości krwi krążącej w stanie nieważkości Jdóry 
nie wydaje się obniżać sprawności układu k�·ążenia 
w tych warunkach, może znacznie zaburzyć regulację 
układu krążenia w pozycji pionowej po powrocie na 
Ziemię. Na podstawie badań kosmonautów radziec
kich po kilkudniowym pobycie w stanie nieważkośd 
stwierdzono, że przejście do strefy oddziaływania 
przyspieszeń było względnie dobrze znoszone i nie 
wywołało u nich zaburzeń .świadomości. Być może, 
że wpłynął na to intensywny program treningowy 
prowadzony na wirówkach przeciążeniowych na Zie
mi, jak również specjalnie opracowany program ćwi
cz�ń fizycznych przeprowadzany podczas lotu kos
micznego. W każdym razie po dłuższych lotach kos
miczny�h . problem readaptacji układu krążenia jest 
zagadmemem otwartym. 

Sugerowano również, że w stanie nieważkości mogą 
wystąpić zaburzenia czynności układu trawiennego. 
Przyczyn tych zaburzeń doszukiwano się w niewy
starczającym rozdzielaniu się gazów i płynów, co 
:nogło • doprowadzić do spienienia treści pokarmowej 
1 zaburzeń perystaltyki jelit oraz takich objawów jak: 
nudności, wymioty i rozwolnienie. Loty Titowa, 
Carpentera, Nikołajewa i Popowicza nie potwierdziły 

tych przypuszczeń. Wykazały one, że człowiek w sta
nie nieważkości może spożywać pokarmy stałe i płyn
ne. Według dotychczasowych doświadczeń połykanie 
i przyswajanie pokarmów przebiega zupełnie nor
malnie. Jedynym niebezpieczeństwem jest możliwość 
pokruszenia ich, a unoszące się w powietrzu okruchy 
mogą zostać zassane np. do układów wentylacyjnych 
lub wraz z powietrzem dostać się do układu odde
chowego kosmonauty i spowodować zachłyśni�cie. 

Dotychczasowe stosunkowo krótkie loty kosmiczne 
wykazały, że stan nieważkości może w sposób istot
ny wpływać na aparat ruchowy człowieka. Jak wia
domo, nasz aparat ruchowy jest przystoso1:1any do 
stałego oddziaływania siły ciążenia. Na wykonanie 
jakiegokolwiek zamierzonego ruchu zużyjemy wię
cej sHy niż w stanie niewazkości. Dlatego w pierw
szym okresie nieważkosci powstaną pewne kolizje 
z otoczeniem. W chwili zanilrn ciążenia każdej akcji 
będzie się przeciwstawiać jedynie opór atmosfery 
wewnątrz kabiny oraz siły bezwładności, które w 
przypadku powolnych ruc!1ów można pominąć. Rów
niez praca mięśni, związana z utrzymaniem właściwej 
postawy, ulega ograniczeniu. Stąd też pochodzi oba
wa, że przy pn.edłużającym się stanie nieważkości 
może występować zanikanie rrnęśni. Brak siły na
ciskającej r,d stawy i kościec może być z kolei 
przyczyną odwapniania się kości. Procesy te są stop
niowe i alatego jest rzeczą wątpliwą, aby mogły one 
osiągnąć niebezpieczny poziom w ukresie krórnzym 
niż miesiąc. Zjawiska takie obserwuje się u ludzi 
unieruchomionych przez czas dłuższy opatrunkiem 
gipsowym. Aby tego uniknąć, załoga statków kos
micznych będzie musiała w czasie lotu wykonywać 
szereg specjalnych ćwiczeń gimnastycznych, wyko
rzystując opory tarcia i inne środki. Z dotychczaso
wych lotów kosmicznych wynika, że pomimo obni
żonego napięcia mięśni kosmonauci nie stwierdzali 
jakichkolwiek zaburzeń koordynacji ruchów. Praca 
z urządzeniami pokładowymi statku, aparaturą nau
kową, kamerami filmowymi i innymi przyrządami 
nie stwarzała dodatkowych trudności. Należy jednak 
przypomnieć, że kosmonauci zapoznali się z warun
kami pracy w nieważkości podczas lotów treningo
wych na samolotach. 

Reasumując to zagadnienie trzeba podkreślić, że 
dobrą tolerancję nieważkości należy przypisać regu
larnym treningom specjalnym, które obejmowały 
nie tylko zagadnienia _kondycyjne, ale również ćwi
czenia na symulatorach naśladujących cały lot ko::
miczny. 

Lot orbitalny stwarza człowiekowi nowe wa
runki środowiskowe. Nieoczekiwane sytuacje, świa
domość ryzyka i szereg fizycznych czynników stre
sowych oddziałujących na jego ustrój powoduje 
bardzo złożony i zagmatwany obraz reakcji psycho
fizjologicznych. Z przedstawionych niektórych wy
ników badań lotu kosmicznego wynika, że krótko
trwałe loty orbitalne nie przedstawiają niebezpie
czeństwa ani dla życia, ani dla wydolności człowieka. 
Być może, że w miarę przedłużania się czasu oddzia
ływania nieważkości trzeba będzie podjąć środki 
zapobiegawcze, m.in. w postaci stworzenia sztucznej 
grawitacji w pojazdach kosmicznych, aby zapobiec 
mogącym wystąpić zaburzeniom podstawowych funk
cji fizjologicznych. W każdym razie pierwsi kosmo
nauci w swoich sprawozdaniach podkreślali że pobyt 
w stanie nieważkości nie sprawiał im 'trudności 
w wykonywaniu ich zadań. 

Literatura 

1. ,,Picrwyje kosmiczeskije palety czelowieka". Pod red. 
N. M. Sisakjana i W. I. Jazdowsldego. Izdat. ANSSSR, 
1 962. 

2. Grciveline E.: ,,Maintenance of cardiovascular adaptabilitv 
during prolonged weightlessncss". Aerospace Medicin�, 
marzec 1%2. 

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

4. ,,Effects of weigthlessness in balistic and' orbital fligth". 
Opracowanie zbiorowe, Aerospace Medicine, wrzesień 1962. 



Mgr inż. RYSZARD WITKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

Maksymalna prędkość śmigłowca 

Główną charakterystyczną cechą śmigł0wców jest, 
jak wiadomo, zdolność wykonywania lotów wiszących 
(zawisów). Pozwala to śmigłowcom na spełnianie 
szeregu zadań niewykonalnych przez inne statki po-
wietrzne jak: ratownictwo, tronsport w niedostęp
nym terenie, prace montażowe, różne misje wojsko
we itp. 

W wyniku licznych badań statystycznych stwier
dzono, że śmigłowiec spędza w zawisie drobny zaled
wie ułamek swego życia, nie przekraczający w typach 
uniwersalnych 4()/,._ Pozostałe 960/o śmigłowiec prze
bywa w locie do przodu, przy czym na lot z wysoką 
prędkością, sięgającą maksymalnej dopuszczalnej, 
przypada z tego aż 13,5°/c; [1]. 

Walka o zapewnienie śmigłowcom możliwie wyso
kich prędkości lotu poziomego toczy się od samego 
początku ich istnienia. Początkowo na przeszkodzie 
osiągnięcia dużych V max stała niska doskonałość 
aerodynamiczna kadłubów i wirników oraz mało 
sprawne zespoły napędowe. W miarę usuwania tych 
wad śmigłowców prędkość maksymalna lotu pozio
mego wzrastała do około 200 km/h, przy której to 
wielkości ograniczenie V rwx zaczęło być związane 
z osiąganiem przez łopaty nośne krytycznych kątóvJ 
natarcia i występowaniem związanych z tym zja
wiskiem drgań i zakłóceń sterowności. Gdy do na
pędu śmigłowców wprowadzono lekkie silniki turbi
nowe, ograniczenie Vmax przez kąty natarcia stało si,� 
pierwszoplanowe. 

Poszukiwania sposobu zapewnienia śmigłowcom 
znacznie większych niż 200 km/h prędkości lotu prz�'
niosły w ostatnich latach szereg rozwiąza:1, które 
w części znalazły już praktyczne zastosowanie w śmi
głowcach doświadczalnych, a nawet w niektórych se
ryjnych. 

Celem niniejszej pracy _jest wskazanie zasad, na 
jakich oparte są najbardziej znane ze wspomnianych 
wyżej rozwiązań, a mianowicie: 

a) dodatkowy ciąg do przodu,

Ta b l i ca l. Dane śmigłowca do oblicze1i przykładowych 

Moc silnika mal,s. 
Cic;żar całkowity 
Promień wirnika nośnego 
Powicl:zchnia tarczy wirnilrn 
Współczynnik wypełnienia 
l\lToment statyczny łopaty 
Moment bezwładności !opaty 
Stała masowa łopaty 
Cięciwa łopaty (stała) 
Skręcenie łopaty (liniowe) 
Ilość łopat 
Odległość przegubu poz. od osi obr. 
Odległość nasady łopaty od osi ob:-. 
Opór profilowy (średni) 
Gradient siły nośnej 
Obciążenie tarczy wirnika 
Prędkość lc'l towa wirnilrn 
Prędlrnść obwodowa końców łopaty 
Wsp ółczynnik strat brzegowych 

(zanicdb.) 
Sprawność napędu 
Opór czołowy 

(pow. płyty równ.) 

N= 575 KM 
Q = 2500 kG 
R = 7,00 m 
:;r R' = 154 m• 
u = 0,0548 
S = 165 kGm
I = 84,1 l,Gms'
'.' = 4,09 
b = n,40 m 
0,

0 
= -4

° = -0,07 rd 
k=3 
r

11 
= 0,35 ffi 

r 
O 

= o,70 m 
c_q, = o,oos 
a = 5,73 
p = lfi,2 kG/m' 
Q = B ,r, rd/s 
QR = 176 m/s 

B = 1,0 
'1 = 0,8 

f = 1,4 m' 

możliwość jej podwyższenia 

b) skrzydło dodatkowe,
c) sterowanie wyższymi harmonicznymi,
d) wymuszenie dużych wahań łopat w płaszczyżnle

obrotu. 
Rozważania poprzedzono analizą energetyczną śmi

głowca dla wskazania, jakie czynniki wpły·wają na 
ograniczenie Vmax mocą i analizą kątów natarcia dla 
ujawnienia czynników wywierających wpływ na 
ograniczenie V max krytycznymi kątami natarcia. 
W tym ostatnim przypadku wzięto pod uwagę tylko 
klasyczny wirnik przegubowy-

Dla lepszego przedstawienia rozważań dodano do 
poszczególnych fragmentów pracy przykład liczbowy 
odniesiony do hipotetycznego śmigłowca o cechac!-1 
podanych w tablicy 1. 

Dla uniknięcia zbytniego skomplikowania pracy 
przyjęto w niej cały szereg uproszczeń, takich •n 
przykład, jak ograniczenie się wyłącznie do lotu po
ziomego lub założenie, że pochylenie kadłuba w locle 
do przodu jest równe pochyleniu tarczy wirnika itd. 
Uproszczenia te nie naruszają ogólnych wniosków. 

Czynniki ograniczające maksymalną pn:dkość śmi

głowców 

Ograniczenie prędkości maksymalnej mocą zespołu 

napędowego 

Całkowita moc, jaką w locie poziomym dostarczyć 
rr.usi do wirnika śmigłowca zespół napędowy, jec;t 
równa: 

gdzie: 

N - moc oddawana przez zespół napędowy, 
Ni - moc indukowana, 
Np - moc profilowa, 
N_.2 - moc na pokonanie oporów szkodliwych,

(1) 

11 - ogólna sprawnosc napędu uwzględniająca
straty w przekładniach, na chłodzenie, na
pęd wirników pomocniczych itp. 

Wyraźmy poszczególne moce elementarne w tal�i 
sposób, by były one funkcją bezwymiarowego współ-

V • cosa V 
czynnika prędkości: �t - --· - w � -- . Pozwoli to 

q R Ił R 
na znalezienie µ odpowiac:1ającego maksymalnej prę<:1-
kości lotu poziomego śmigłowca ze względu na ogra
niczenie mocą. 

W locie do przodu z prędkością większą od �t = 0,1 
moc indukowaną można przedstawić zależnością: 

Q2 
Ni - ----., --- [KM] 2,75 rr R- ()Q Rf! (2) 

wskazującą, że móc indukowana maleje w miarę 
wzrostu prędkości. 

Moc profilowa śmigłowca lecącego poziomo jest 
równa w przybliżeniu: 

orrR2 (QR)3Q 

Np = Cxp • --f7-5-- (1 + <1,65 µ2) [KM] (3) 
' 
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Moc na pokonanie oporów szkodliwych można 
przedstawić jako równą: 

lub: 

Cxsz Qµ3 (QR)3 nR2
Nsz c= --- 2 75 [KM] (4a) 

' 

f Ql,l3(QR)3
Nsz = ---- [KM]2,75 

(4b) 

gdzie: 
C.m - współczynnik oporu (średni) odniesiony do

powierzchni tarczy wirnika,
f - powierzchnia równoważnej płyty płaskiej

= Cxsz • lt R2• 

Po podstawieniu (2), (3) i (4b) do równania (1) otrzy
muje się równanie równowagi mocy: 

11N =
K

i + K, . Ll2 + K3 + K4 . µ3 (5) 
µ, 

- ' 

w którym współczynniki K są równe: 

Q2

Cx1, oR2 (QR)3 
8,75 

fg (QR)3 
2,75 

[KM] 

[KM] 

Ró�nanie (5) daje się łatwo przekształcić w równa
nie 4 stopnia: 

K. K3
-,,,N K1 

1 + - 3 + -��·,_ + o (6)
t,

i K1 µ, K4 µ, K4 = 

którego rze�zywiste pierwiastki mogą być znalezione 
wykreślnie. Dodatni pierwiastek rzeczywisty repre
zentować będzie �l odpowiadające maksymalnej osią
galnej (ze względu na moc) prędkości poziomego lotu 
śmigłowca. 

Dla śmigłowca przyjętego jako przykład oblic?:enio-
wy mamy: 

K1 = 12,3 KM 
K2 = 355,3 KM 
K3 = 76,4 KM 
K4 = 6360 KM 
K3 - 11N = - 383,6 KM.

Równanie (6) dla przykładowego śmigłowca ma po
stać: 

µ4 + 0,05585 �lJ - 0,06031 [L + 0,001933 = 0 

Spełnione jest ono przez �L = 0,362, co 0dpowiada 
maksymalnej prędkości lotu poziomego (ograniczonej 
mocą): 

V11wx = µQR = 0,362 • 176 = 63,7 mis= 229,4 km/h. 

Ograniczenie prędkości maksymalnej kątami na

tarcia łopat 

Większość współcześnie użytkowanych śmiglowcó1v 
wyposażona jest w wirniki przegubowe, tj. takie, któ
rych łopaty nośne zawieszone są w głowicy w sposób 
zapewniający im swobodę wahań ,,v płaszczyźnie 
obrotu i płaszczyźnie do niej prostopadłej. Cenną za
letą takiego wirnika jest brak momentów gnących 
u nasady łopat.

10 

1. Kąt natarcia e:Jcmentu łopaty

Wahania łopat wirnika przegubowego w płaszczyź
nie prostopadłej do pł::tszczyzny obrotu wyrazić moż
na szeregiem Fouriera: 
� = a0 - a 1 cos ,,, - b 1 sin tj• - c1 2 cos 2 1p - b2 sin 2 �, (7) 

gdzie: 
� - kąt wzniosu łapa ty, tj. kąt zawarty 

między podłużną osią łopaty i płasz
czyzną sterowania, 

a0 - kąt stożka ,;.,irnika, tj. niezależny od 
azymutalnego położenia łopaty kąt za
warty między jej osią podłużną i pła
szczyzną końców łopat (a0 = � w za
wisi'=), 

a1 b1 a2 b2 - współczynniki przec.stawia_jące ampli
tudy harmonicznych wRhań łopaty wo
kół przegubu poziomego, 

,µ- azymut łopaty, tj. kąt zawarty między 
podłużną osią łopaty i podłużną osi;ł 
śmigłowca, liczony od tylnego położe
nia zgodnie z kierunkiem obrotu. 

Sterowanie wirnikiem przegubowym odbywa sif_' 
najczęściej za pomocą tarczy sterującej zapewniają
cej zmianę kąta nastawienia łopat według prawa: 

(8) 
gdzie: 

ft -kąt nastawienia, tj. kąt zawarty między cię
ciwą profilu łopaty i płaszczyzną obrotu 
(końców łopat), 

{)0 - średni, niezależny od azymutu łopaty, kąt 
nastawienia, wokół którego mają miejsce 
harmoniczne zmiany D (skok ogólny wir
nika), 

A 1 B1 -współczynniki przedstawiające amplitudy
harmonicznych zmian kąta nastawienia.

Dla znalezienia związków określających kat natar
cia elementu łopaty wirnika rozpatrzyć należy obraz 
wektorów prędkości ,,, otoczeniu takiego elementu. 

Jak widać z rys. 1 kąt natarcia jest równy: 

wz 

a.= tł - �=tł - arctg W-
x 

(9) 

Biorąc pod uwagę, że kqt l; jest wartością małą, 
można ogólne wyrażenie (9) przedstawić jako: 

wz o.={)--
wx 

(10) 

Wektor W x przedstawia prqdkość opływu elementu 
łopaty; jest on prostopadły do podłużnej osi łopaty 
i leży w płaszczyźnie obrotu wirnika. Prędkość W x





5[ 
(' 

L, 

3. Sity działające na śmigłowiec „czysty'· w locie poziomym
(obraz uproszczony) 

Kąt natarcia wirnika a w znaleziony zostaje z ana
lizy równowagi sił działających na śmigłowiec w lo
cie do przodu. Dla uniknięcia zbytniego slrnmplilrn
wania rozważań zaniedbamy tu świadomie zmiarię 
aw wynikłą z działania momentów (rys. 3). 

Rzutując siły działające na śmigłowiec na kierunek 
lotu prostopadły do niego otrzymujemy: 

T • sin o."' = Ps 

T • cos o. u, = Q 

Dzieląc równania stronami otrzymamy: 

Px
tg O.u: - Q 

(24) 

(25) 

Siła P_, przedstawia sumę wszystkich oporów dzia
łających na śmigłowiec w locie do przodu, a miano-
wicie: 

a) profilowego oporu wirnika Pp,
b) oporu indukowanego Pi,
c) oporu szkodliwego Psz,

P_, = Pµ +Pi+ Pse (26) 

Opory składowe znajdujemy z wyrażeń na analo
giczne moce składowe przytoczonych jako wzory (2), 
(3) i (4), pamiętając, że każda moc elementarna (KM)
może być wyrażona jako iloczyn oporu i prędkości 
lotu: 

skąd 
75 • N 75- N 

P=--=- -
V 1-d�R (27) 

Korzystając ze związków (2), (3), (4) i (27) otrzym�l
jemy następujące wyrażenie na opory składowe: 

gdzie: 

12 

2 Q CT 
Cz = 

QJt R2,�2 (URF ~ fl 2 

(28) 

(29) 

(30) 

Po zsumowaniu oporów elementarnych zgodnie 
sumy przez ciężar śmigłowca Q z (26) i podzieleniu 

otrzymujemy z (25): 

cxp U CT f ri 2 

U u·. = arctg C (1 + 4, 65 �l i) + -4? 
+-CR'4 ,u T fi Tn 

(31) 

średnią prędkość indukowaną wyznaczyć można 
z wystarczającej dla celów niniejszej pracy prostej 
zależności: 

gdzie: 

p
Vo = 2 OR Q C fl-- (32) 

Q 
p - obciążenie tarczy wirnika P = nR2, 

e - współczynnik uwzglqrlniający średnie straty 
brzegowe przyjmc,wany zwykle e � 0,92 lub 
w postaci bezwymiarowej: 

p 
V =-· ---o 2 !? C fl (QR)1 (32a) 

Współczynniki badań łopaty przegubowej (a
0
, a

1
, 

b i , a2, b,) stanowią niewątpliwie jeden z bardziej 
kłopotliwych do obliczenia elementów. Ponieważ jed
nak dla prowadzonych rozwazan nad prędkością 
maksymalną vvspółczynniki te nie muszą być określo
ne ze zbyt wielką dokładnością, można wyznaczyć je 
sposobem podanym w Report N ACA 716 z 1941 r., 
przytoczonym w pracy A. Gessowa i G. C. Myersa 
[3]. Sposób ten polega na oblic-z:eniu współczynników 
jako funkcji współczynnika przepływu przez wirnik),, 
skoku ogólnego il 0, kąta skręcenia il,0, charakterys
tycznych wielkości łopaty (moment bezwładności 
względem przegubu I, moment statyczny S) itp- Po
mocą w obliczeniu są gotowe współczynniki liczbowe 
d», przytoczone w tablicy 2, a związane ze współ
czynnikami wahań w sposób nast�pujący: 

:
o 

= 2 ( d1 ,. + d2 uo + d3 uso - :
y 

• I 
�21 (33)

(34.) 

b1 
[ 

1 S 
] y = 2 d; ), + ds uo + d9 ilso + 2y • I .Q2 • d10 (35) 

Cl 2 

---;;J' = d11 1c + d1, -Do+ d13 il'so (3/l) 

b2 
ri2 = dH ), + d15 Uo + dw il'so (37) 

Tablica 2 

�I 0,25 0,30 0,35 0,40 

d l 
0,1526 0,1530 0,1535 o, 1542 

d., 0,1178 0,1210 O, 1245 0,1285 
cl; 0,0905 0,0926 0,0949 0,0975 
d4 0,5438 0,6592 0,7781 0,9011 
ds 0,7154 0,8737 1,0404 1,2172 
d6 

0,5199 0,6343 o, 7545 0,8813 
d7 O, 0517 0,0619 0,0720 0,0822 
de 0,0401 0,0492 0,0590 0,0695 
dg 0,0308 0,0376 0,0449 0,0526 
d!O - 0,3328 -0,3939 - 0,4522 - 0,5071 

dll o, 7694 
dis 0,6890 
d13 0,5246 
c!Jq -0,1573 
dl 5 ·-0,1907 
dl5 -0,1423 



Pozostałe wielko§ci wpływające na kąt natarcia 
elementu łopa\y nie wymagają wyjaśnień. 

Tablica 3 

I Wielkość I I I 0,25 0,30 0,35 0,40 
Kąt natarcia tar-

czy wirnika 
n.w 

9033• 10°22· 11°45' 13039• 0,167 0,180 0,205 0,238 
Kąt nastawienia 

łopaty u nasv.-

dy *o 11012· 11°43' 12°33' 13041• 
0,195 0,204 0,219 0,239 

Prędkość induk. 
-

vo 0,00908 0,00757 0,00649 0,00568 
Współczynnik 

przepływu /4 0,0505 0,0614 0,0777 0,1000 
Współczynniki 

wahań: 
ao 0,1922 0,2181 0,2575 0,3112 
(ll 0,1305 0,1743 0,2208 0,3193 
!Jl 0,0653 0,0887 0,1217 0,1676 
a� 0,0085 0,0136 0,0213 

I 
0,0328 

b2 -0,0022 -0,0035 -0,0054 -0,0082 

Obliczenie podstawowych wielkości wpływającyćh 
na kąt natarcia i wstawienie ich do zależności (19) 
stwarza możliwość wykreślenia rozkładu kątów na 
całej tarczy wirnika. Dla analizy prędkości maksy
malnej ·jest to jednak czynność zbyteczna. Wystarcza 
zbadanie kąta natarcia na promieniu r = 0,7 w prze
dziale azymutów 180° � 1µ � 360° . Według przyjętych 
kryteriów za graniczną prędkość maksymalną przyj
muje się tę, przy której kąt natarcia elementu poło-
żonego na r = 0,7 w wyżej wymienionym przedziale
azymutów osiągnie wartość u.,cr = 16° .

Dla przytoczonych warunków wzór (19) na kąt na
tarcia przyjmie postać: 

a = fro + 0,7 fi-os + µ cos O.w sin 1V + 0,7([0,5 µ a2 
cos O.w + 

+ (0,7 - r0) b1 - µ a0 cos O.w - 0,35 v0] cos 1µ +

+ [0,5 µ b� cos O.w+ (0,7 - r0) ai] sin�' - µ sin nw --v0 } 
(19a) 

20.----.--�--.----,------r--------, 

·,( /OJ 

-o(_kc._ =_!6_• -- -

o,____ ___ �----'----�,-----L---__J 
180 27D 'f' [0} 3óD 

4. Kąt natarcia w pr zekoju !opaty r = 0,7 (śmigłowiec 
,,czysty"). 

Ten właśnie wzór posłużył do przeliczenia kątów
natarcia łopaty nośnej śmigłowca - przykładu. Otrzy
mano dla tego śmigłowca: 

CT= 0,00838 
t1 = 3,800
t2 = 1,995
t3 = 1,333
t4 = 1,000.

Inne wielkości związane z prędkością lotu zawiera 
tablica 3. 

Przebieg kątów natarcia a w przekroju na pro-
mieniu r = 0,7 przedstawia rys. 4. Jak z niego wynika
graniczna wartość a= 16° osiągana jest przy �t = 0,31?.,
co daje maksymalną prędkość lotu śmigłowca ogra
niczoną kątami natarcia równą: 

V max= µQR = 0,312 • 176 = 54,9 m/s = 197,7 km/h. 
Jest to prędkość o 31,7 km/h mniejsza od tej, jaką 
obliczono z mocy zespołu napędowego. 

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

100 LAT W SŁUŻBIE TECHNIKI POLSKIEJ 

Pod tym hasłem tygodnik PRZEGLĄD TECHNICZNY święcił swój jubileusz 
w październiku br. Jest to duże wydarzenie w prasie nie tylko technicznej. Od 
początku swego istnienia „pismo poświęcone przemysłowi krajowemu, obejmujące 
zastosowania inżynierii cywilnej, budownictwa, górnictwa, mechaniki, metalurgii 
oraz technologii chemicznej i mechanicznej" kontynuuje te założenia sprzed 100 lat, 
oczywiście w dużo szerszym zakresie. Pismo ciągle się rozwija równolegle z roz
wojem nauki i techniki. Jego treść nadąża za zmianami i nowymi osiągnięciami, za
wiera publikacje zaznajamiające z ogólnym postępem nauki i techniki. Jest tak rę
dagowane, aby z pożytkiem i zaintereso-u:aniem .czytali je przedstawiciele wszystkich 
specjalności, a także zawodów nietechnicznych. Pismo zaznajamia z całokształtem 
problemów ekonomicznych i gospodarczych kraju. 

Z okazji pięknego jubileuszu pisma składamy całemu Zespołowi Redakcyjne
mu serdeczne gratulacje oraz życzenia dalszej owocnej pracy w służbie rozwoju 
postępu technicznego dla dobra naszego kraju. 

Reda.keja miesięcznika 

TECHNIKA LOTNICZA I ASTRONAUTYCZNA 
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Sprawozdanie z konferencii na u kowo-łech nicznej

w Instytucie Lotnictwa na temat konsłrukcii lekkich

W związku z dwudziestoleciem 
istnienia Instytutu Lotnictwa odby
ła się tam w dniach od 30 maja 
do 1 czerwca 1966 roku konferencja 
naukowo-techniczna poświęcona za
gadnieniom konstrukcji lekkich. Ce
lem konferencji było rozpowszech
nienie doświadczeń i osiągnięć kra
jowego przemysłu lotniczego w 
dziedzinie nowych materiałów, me
tod technologicznych i rozwiązań 
konstrukcyjnych mających na celu 
zmniejszenie ciężaru konstrukcji, a 
w szczególności w zakresie zagad
nień materiałowych, technologicz
nych i wytrzymałościowych kon
strukcji skorupowych i przekładko
wych. Konstrukcje te cieszą się 
obecnie dużym zainteresowaniem 
również ze strony innych rodzajów 
przemysłu, znajdując coraz szersze 
zastosowanie, w szczególności w 
dziedzinie komunikacji. 

W pierwszym dniu konferencji 
wygłoszono i przedyskutowano je
denaście referatów. Referat wstęp
ny wygłosił prof. dr inż. Zbigniew
Brzoska z Politechniki Warszaw
skiej. Referent podkreślił znaczenie 
konstrukcji lekkich w budowie sa
molotów, śmigłowców, samochodów, 
Jrnlei i statków. We wszystkich tych 
zastosowaniach konstrukcje_ lekkie, 
samonośne, mają jedną wspólną ce
chę, a mianowicie służą równocześ
nie do izolowania przewożonego ła
dunku - ludzi lub towarów - od 
otoczenia oraz do przenoszenia ob
ciążeń. Obciążenia są na ogół zmien
ne, przy czym charakter ich zmien
ności jest najczęściej typu przypad
kowego, losowego. Aby można było 
poprawnie zaprojektować konstruk
cję tego typu, konieczna jest zna
jomość działających obciążeń i zna
jomość charakterystyk zastosow::i
nych materiałów. W metodach obli-

Fot. Z. Smusz 
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czeniowych konstrukcji lekkich do
konał sie w ostatnim dziesięciole
ciu powa.żny przewrót przez wpro
wadzenie do obliczeń rachunku ma
cierzy i zastawanie maszyn mate
matycznych. Rachunek macierzy
umożliwia wygodny zapis mate
matyczny obciążeń wielokrotnie 
statycznie niewyznaczalnych ustro
jów z kilkuset niewiadomymi, co 
przy zastosowaniu maszyn mate
matycznych pozwala na badanie 
szeregu wariantów konstrukcji, jej 
optymalizację i przeprowadzanie 
modyfikacji. Odrębne zagadnienie 
stanowi statyka konstrukcji, ze 
wzgledu na niekorzy:;;tny charakter 
pracy konstrukcji po przekroczeniu 
naprężeń krytycznych i utracie sta
teczności. Ostatnio wprowadzono do 
rozwiązywania zagadnień sta tecz
ności konstrukcji metody opierają
ce się na równaniach nieliniowych. 
Jeżeli chodzi o technologię i mate
riały, to znaczny postęp obserwuje 
się w dziedzinie łączenia materia
łów i w dziedzinie stosowania two
rzyw sztucznych, szczególnie w kon
strukcjach przekładkowych. Refe
rEnt zwrócił uwagę na fakt, że o 
jakości konstrukcji decydują przede 
wszystkim koszty jej eksploatacji, 
które są z reguły wielokrotnie więk
sze od kosztów wyprodukowania 
konstrukcji. Znaczenie ma więc nie 
t_vlko lekkość konstrukcji, lecz rów
nież je.i trwałość, niezawodność pra
cy oraz łatwość obsługi i konser
wacji. 

Mgr inż. Janusz Łaziński z Insty
tutu Lotnictwa przed.stawił referat 
pt. ,,Metoda określania rozkładu na
prężeń w konstrukcjach skorupo
wych o odkształcalnych wręgach". 
Autor omówił metodę określania 
rnzkła.du napręże11 w cylindrycznych 
konstrukcjach skorupowych z 

uwzględnieniem działania obciążeń 
poprzecznych i ściskających (roz
ciągającycn) na odkształcalne wrę
gi, wylrnzując, że w przypadku naj
częściej stosowanych w konstruk
cjach lotniczych mało sztywnych 
wręg rozkład naprężeń znacznie róż
ni się od rozkładu elementarnego, 
wyznaczonego według teorii zgina
nia. W związku z tym konstrukcje 
tego typu powinny być obliczane 
przy uwzględnieniu wzajemnego od
działywania odkształcalnej wręgi i 
powłoki. Metoda jest oparta na za
!>adzie ciągłości odkształceń w po
szczególnych elementach konstruk
cji. Koreferent - prof. dr inż. z.

Hrzoska - zwrócił uwagę na fakt, 
że przedstawiona metoda jest 
pewną modyfikacją modelu Wlaso
wa, który polega na podziale powło
ki na nieskończoną ilość pierścieni 
połączonych ze subą konstrukcją 
Kratową. 

Dr inż. Stanisław Łukasiewicz z 
l,olitechniki Warszawskiej w refe
racie pt. ,,Działanie obciążeń sku
p10nych na konstrukcje c1enko
scienne" podał metodę rozwiązywa
ma konstrukcji cienkościennych ob
ciążonych siłami skupionymi. Me
toda polega na podziale tego rodz1-
j u obciążenia na dwie części: 1) sa
mozrównoważone obciążenie lokalne 
i 2) oddziaływujące na całą kon
strukcję obciążenie ogólne. Podział 
tak1 znacznie ułatwia obliczanie na
prężeń, gdyż naprężenia wywołane 
uoc1ążeniem lokalnym oblicza sie za 
pomocą prostych wzorów zależnych 
tylko od niewielu parametrów okre
ślających konstrukcję, a naprężenia 
wywo1ane obciążeniem ogólnym -
za pomocą szeregów Fouriera lub 
całkowania numerycznego. 

W referacie pt. ,,Stateczność płyt 
_dwuwarstwowych wolnopodpartych 
przy obciążeniu ścinającym" mgr 
mż. Franciszek Romanów z Politech
niki Wrocław.;kiej wyprowadził za 
pomocą metody energetycznej wzór 
na współczynnik k, który określa, 
ile razy naprężenia krytyczne pły,y 
przekładkowej są większe od na
prężeń krytycznych samej okładzi
ny. Ze wzoru tego wynika, że tak 
można dobrać grubość usztywnia
cza, że przy obliczaniu płyty decy
dująca staje się wytrzymałość na 
zniszczenie okładziny lub usztyw
niacza, a nie stateczność. Według 
koreferenta, obliczone przez autora 
wartości współczynnika k sa za wy
sokie, co jest spodowodane błędnym 
założeniem równości naprężeń ści
nających w usztywniaczu - zało
żenie takie jest równoznaczne z za
łożeniem równoległych przemiesz
c�eń wszystkich elementów usztyw
macza po utracie stateczności. 

Dr inż. Zdzislaw Tereszkowski z 
Polit. Warsz. w referacie pt. ,,Pra
ca prętów cienkościennych po lo
kalnej utracie stateczności" omówił 
zachowanie się cienkościennych prę-



tów dwuteowych i ceowych przy 
obciążeniach większych od obciążeń 
powodujących lokalne pofalowanie 
jego pólek, określił wartości mak
symalnej siły, którą może przenosić 
pręt, i przeanalizował parametry 
wpływające na te wartości. Aut,)r 
uzyskał teoretyczne potwierdzenie 
faktu, że pręt cienkościenny po lo
kalnej utracie stateczności nie traci 
swych własności· użytkowych oraz 
ilościowe ujęcie tego zjawiska dla 
prętów ceowych i dwuteowych. 
Według oceny koreferenta praca 
dra Z. Tereszkowskiego jest jedną 
z nielicznych prac, w której rozpa
truje się zespół elementów pręta, 
przy czym na podkreślenie zasługu
je fakt, że zagadnien1e rozwiązano 
w sposób nieliniowy ograniczając 
się do równań różniczkowych niż
szych rzędów (pierwszego i drugie
go), co zapewniło większą dokład
ność wyników. 

Mgr rnz. Zdzisław Łapiński z 
Instytutu Lotnictwa w referacie pt. 
„Stateczność płyt warstwowych z 
okładzinami ze sklejki" rozpatrzył 
stateczność ściskanych ortotropo
wych płyt przekładkowych utwier
dzonych na wszystkich czterech kra
wędziach. Obliczenia teoretyczne i 
badania doświadczalne odnoszą -się 

do płyty, której okładziny są wyko
nane ze sklejki brzozowej, a wypeł
niacz z ekspandowanego polichlorku 
winylu. Autor podał zależności teo
retyczne na siłę krytyczną przy ści
skaniu, które zostały wyznaczone 
przy zastosowaniu metody wariacji 
energii całkowitej dla płyty prze
kładkowej oraz wyniki badań do
świadczalnych i przeprowadził po
równanie wyników teoretycznych z 
doświadczalnymi. 

Dr inż. Bogusław Cieślar i dr inż. 
Zdzisław Gabryszewski z Politech
niki Wrocławskiej przedstawili re
ferat pt. ,,Niektóre problemy sztyw
ności laminatów". Podano w nim 
teoretyczną analizę sztywności prę
ta pryzmatycznego z laminatu o 
zbrojeniu równoległym. Korzystając 
z prawa Hooke'a i zasady Bernoulli
-Eulera, wyznaczono sztywność prę
ta, co umożliwiło określenie obli
czeniowego modułu sprężystości la
minatu. Z analizy wzoru na obli
czeniowy moduł sprężysto�ci wyni
ka, że przy dostatecznie dużej ilo
sc1 warstw zbrojenia moduł ten 
nie zależy od ilości warstw, wobec 
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czego podany wzór może być wyko
rzystywany również do obliczania 
modułu sprężystości podłużnej two
rzywa bezwarstwowego. Przeprowa
dzone badania doświadczalne po
twierdzają słuszność wyprowadzo
nych związków. 

W referacie pt. ,.Kształtowanie wy
trzymałościowe metalowych połą
łączeń klejowych" dr inż. Robert
Cichowicz z Wojskowej Akademii 
Technicznej wykazał, że sposób 
kształtowania końcowych czę-
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sc1 metalowych elementów łączo
nych za pomocą klejenia ma duży 
wpływ na rozkład naprężeń w spoi
nie klejowej, a tym samym na wy
trzymałość całego połączenia. Autor 
wyprowadził równania różniczko
we funkcji naprężel'1 stycznych w 
spoinie klejowej dla dwóch przy
kładów połączeń o kształtowanych 
obrysach końcowych części łączo
nych elementów i podał metody ich 
rozwiązań przystosowane do całko
wania numerycznego. Przeprowa
dzona w pracy analiza wpływu nie
których parametrów na średnią 
wartość naprężenia stycznego wy
kazuje wzrost wytrzymałości połą
czenia kształtowanego w porówna
niu z połączeniem o prostokątnym 
obrysie sklejenia. 

Mgr inż. Wiesław Stafieg z Szy
bowcowego Zakładu Doświadczalne
go w referacie pt. ,,Obliczenia wy
trzymałościowe lotniczych drewnia
nych konstrukcji skorupowych" 
omówił zagadnienia dotyczące cha
rakterystyk materiałowych drewna 
stosowanego w produkcji lotniczej, 
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metodę wyznaczania napręzen w 
drewnianych konstrukcjach. skoru
powych o kesonach jednoobwodo
wych oraz metodę określania sztyw
wności giętnych i skrętnych i poło
żenia środka sił poprzecznych. Autor 
rozważył również zagadnienie ob
ciążeń krytycznych powodujących 
utratę stateczności konstrukcji za
równo na drodze lokalnego wybo
czenia poszczególnych elementów 
jak i na drodze integralnego wybo� 
czenia całej konstrukcji oraz podał 
sposoby określania obciążeń nisz
czących i związanej z tym wartoś�i 
współczynnika bezpieczeóstwa. 

Mgr inż. Edward Stankiewicz z 
Instytutu Lotnictwa w referacie pt. 
,.Podatność powłoki stożkowej ściq
tej przy obciążeniach niesymetrycz
nych" rozpatrzył odkształcenia ścię
tej powłoki stożkowej pod wpływem 
obciążenia siłą tnącą i momentem 
gnącym przyłożonym do podstaw 
stożka i wyprowadził zależności. 
które pozwalają okreslić odpowia
dające tym obciążeniom wzajemne 
przemieszczenia (liniowe i kątowe) 
obu podstaw stożka. Podany w pra
cy materiał doświadczalny umożli
wia porównanie wynikow oblicze
niowych z wynikami doświadczal
nymi - w przypadku stożków ze 
sztywnymi podstawami istnieje du
ża zgodność wyników, natomiast 
dla stożków z podstawami wiotkimi 
autor wprowadził współczynnik po
prawkowy. 

Dr inż. Barbara Gabryszewska i 
prof. dr inż. Jerzy Zawadzki z Po
litechniki Wrocławskiej przedstawi
li referat pt. ,,Ocena nośności gra
nicznej tworzyw sztucznych", w któ
rym zaproponowali własną hipotezę 
wytężenia tworzyw sztucznych, tzw. 
hipotezę właściwej energii swobod
nej. Uwzględnia ona charakteryst
tyczne dla wytężenia tworzyw zja
wiska termokinetyczne towarzyszące 
zmianom energii wewnętrznej i en
tropii struktury dyskretnej mate-

• rialu. Opracowanie teoretyczne zo
stało poparte badaniami nad wy
tężeniem cienkościennych próbek
rurowych z różnych tworzyw sztucz
nych, przy czym referat zawiera
wyniki dla próbek z polistyrenu, po
lietylenu i poliamidu. W badaniach
autorzy zastosowali własną metodę
termiczną pomiaru granicy propor
cjonalności i fizycznej granicy pla
styczności.



brugi dzień obrad, obejmujący 
dalszych jedenaście referatów, za
początkował prof. dr inż. Zbigniew
Brzoska referatem pt. ,,Statyka nad
wozi samochodowych". Referent 
podkreślił trudności ujęcia zagad
nień statyki nadwozi samochodo
wych, ze względu na ogromną ilość 
schematów konstrukcyjnych. Naj
nowsze schematy konstrukcyjne wy
kazują dążenie do zwiększonej 
sztywności nadwozia, co ma na ce
lu uniknięcie odkształceń elemen-
tów nie pracujących, które wskutek 
koncentracji naprężeń mogą ulegać 
pęknięciom (np. przednie słupki). 
Z drugiej strony, w niektórych 
przypadkach wymaga s1ę dużej ela
styczności nadwozia, np. w przy
padku przyczep rolniczych. Stwier
dzono bowiem, że moment potrzeb
ny do swobodnego skręcenia pły
ty (podłogi przyczepy) o około 15" 
jest 50 razy większy niż mogłoby 
to wynikać z obliczeń. Tak duży 
moment skręcający jest wynikiem 
rozciągania skrajnych włókien pły
ty. W przypadku płyty wzmocniorn•j 
dwoma dżwigarami (podłoga przy
czepy zamocowana na ramie pod
wozia) moment skręcający wynosi 
350 kGm, a w dżwigarach powstajq 
naprężenia rozciągające dochodzące 
do 2000 kG/cm\ co powoduje pęka
nie belek. Aby temu zapobiec, sto
suje się poprzeczne dzielenie podło-
gi. Referent poruszył również za
gadnienie wyboru rodzaju nadwo
zia - nadwozie samonośne czy ra
mowe - stwierdzając, że wybór ten 
powinien być w dużym stopniu uza
leżniony od kultury technicznej 
użytkownika i od możliwości kon
serwacji nadwozia. 

Prof. dr Jerzy Zawadzki i mgr mz. 
Marian Nowak z Politechniki Wro-
cławskiej w referacie pt. ,,Zmien
ność w czasie charakterystyk wy
trzymałościowych wybranych tv.:o
rzyw w wyniku ich znużenia" przed-
stawili metodę pomiaru zmian ener
gii swobodnej (energii wewnętrznej 
i entalpii) i potencjału termodyna
micznego oraz jej praktyczne zasto
sowanie do określania zmiennych 
w czasie quasistatycznych charakte
rystyk wytrzymałościowych mate
riałów w oparciu o pomiary relak-
sacji naprężeń i pełzania. Autorzy 
przeprowadzili analize ziawisk ter
modynamicznych zac-hodzących w 
obciążonym mechanicznie i termicz
nie tworzywie. Zmiana modułu 
Younga i innych własności materia
łu następuje w wyniku wzrostu 
temperatury w tworzywie wskutek 
zmiennych obciążeń. Materiał wy
kazuje spadek entalpii, co świadczy 
o rekrystalizacji. Autorzy przedsta
wili wyniki badań zmęczeniowych,
wprowadzając własne propozycje
termicznej oceny wytrzymc1łości
zmęczeniowe.i tworzyw sztucznych.
Koreferent stwierdził, że opisane w
pracy procesy nie stanowią właści
wej fazy zmęćzenia materiału, lecz 
fazę bezpośrednio poprzedzająq
zmęczenie. W dyskusji podkreślono,
że wytrzymałość zmęczeniowa jest
zależna od częstotliwości zmian ob
ciążenia. Gdy częstotliwość jest ma
ła lub istnieją przerwy w działaniu
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obciążenia, następuje reJaksacja :1-a
prężeń -'- ,,odpoczynek" matena�u 
(podobnie jak w przypadku rnetall). 

Referat mgra inż. .Arsen Butr
-Hussaina z Instytutu Lotnictwa pt. 
,,Analiza niektórych włl_łsności two
rzyw wzmocnionych włóknem szkla
nym" zawiera analizq podstawo
wych własności tworzywa sztucz
nego jako materiału konstrukcyjne
go na elementy obciążone. Autor do
konał próby podsumowania obecne
go stanu wiedzy w omawianej dzie-
dzinie oraz kie1·unków badar'1 two
rzyw sztucznych pod kątem możli
\.VOŚci ich zastosowania w wysoko 
obciążonych konstrukcjach, zwraca
jąc przy tym uwagę na trudności 
określenia własności wytrzymałoś
ciowych tworzyw wzmocnionych w 
związku z nieciągłością struktury. 
Podaw8.ne w literaturze wyniki ba
dań są między sobą nieporównywal
ne, ze względu na różne metody ba -
d8ń i różnice w tworzywach. Kore
ferent opracowania podkreślił 
wpływ własności warstw powierz
chniowych - napięć powierzchnio
wych między lepiszczem a włóknem 
szklanym - na własności wytrzy
małościowe tworzyw i stwierdził, że 
do określania własności tworzyw 
należy stosować metody statystycz
r:e. Konstruktorzy stosując tworzy
wa wzmocnione na elementy obcic1-
żone działają „na ślepo" w związ
ku z trudnościami określenia sta
nu napięcia. Sytuacja nie jest tak 
niekorzystna, gdy stan napięcia 
jest prosty, w przeciwnym przypad
ku nie można przewidzieć z góry, 
jak element wykonany z tworzywa 
sztucznego będzie zachowywał się 
w pracy. 

Dr inż. Felicjan Szymarikiewic,?- z 
Politechniki Wrocławskiej przedsta
wił referat pt. ,,Pewne cechy twar
dego ekspandowanego polichlorku 
winyll.: jako rdzenia w zginanym 
stałym momentem trójwarstwowyrn 
pręcie przekładkowym". Opierając 
się na badaniach doświadczalnych, 
autor przeprowadził granicę między 
obszarami zaszeregowania prętów 
przekładkowych o miękkich i twar
dych rdzeniach. Badania zostały 
przeprowatjzone na modelu elas
tooptycznym w skali 1 : 1. Ponieważ 
nie można było dobrać wypełniacza 
o module Younga równym moduło
wi rzeczywistego wypełniacza, uzy
skane wyniki badań mają charak
ter jakościowy. Koreferent stwier
dził, że zachowanie się pręta zależy
me tylko od modułu Younga wy
pełniacw., lecz również od orubości
okładzin, w związku z czy�1 przez
odpowiedni dobór grubości okładzin
modelu można było uzyskać ilośdo
we wyniki badań elastooptycznych.

Mgr inż. Stanisław Kamiński z 
Wytwórni Sprzętu Komunikacyjne
go w Świdniku przedstawił wyniki 
prac nad zastosowaniem epoksydo
wych laminatów szklanych do bu
?owy łopat wirników śmigłowców 
1 łopat wentylatorów. Wykonana w 
WSK - Świdnik -łopata wirnika no
ŚJ?-ego składa się z rdzenia ze styro
pianu i z nałożonych na niego sze·
r��u warstw tkaniny szklanej o 
roz_nych grubościach. Jedna z warstw 
włokna szklanego jest nałożona pod 

kątem 45°, dzięki czemu przejmuje 
naprężenia skręcające. Krawędź na
tarcia łopaty jest okuta blachą. Po
wierzchnia łopaty jest pokryta ży
wicą i emalią. Emalię zastosowano 
w celu zabezpieczenia warstwy ży
wicy przed wypłukiwaniem przez 
czynniki zewnętrzne. Promień wir
nika z łopatami o takiej konstruk
cji wynosi 9 m. Łopaty montowano 
w specjalnych przyrządach, które 
zapewniały dużą dokładność odtwo
rzenia profili, większą od uzyski
wanej przy klasycznej konstrukcji 
łopaty. Dolna powierzchnia łopaty 
ma mniejszą dokładność, ponieważ 
formuje siq_ ją za pomocą gumy. 
Wstępnie przyjqta trwałość łopat 
wynosi 600 godz., przy czym prze
widuje się jej zwiększenie do 2000 
godz. - już obecnie niektóre prób
ki przepracowały pod obciążeniem 
zmiennym 1800 godz. W Świdniku 
wykonano również wentylatory z 
łopatami o podobnej konstrukcji i 
o średnicach 3, 6 i 8 m. W dyskusji 
nad referatem zwrócono uwagę na
fakt, że wyników badań próbek nie
można bezpośrednio przenosić na
całą konstrukcjq, w związkc1 z czym 
oparte na wynikach badań próbek
przewidywania zwiekszenia trwało
ści łopat wirników §migłowców mo
gą okazać się zbyt optymistyczne. 

W referacie pt. ,,Dobór zbrojeń z 
włókna szklanego dla laminatów 
kontaktowych" mgr inż. Jan Ko
złowski z Instytutu Okrętowego Po
litechniki Gdańskiej omówił wyniki 
badań technologicznych i mecha
niczr.ych przeprowadzonych w Insty
tucie Okrętowym, a dotyczących do-
_boru i metod oceny typów, układu
1 zawartości zbrojenia dla lamina
tów poliestrowo-szklanych na po
szycie dużych łodzi zarówno skoru
powych, jak i łupinowych. W opar
ciu o-przeprowadzone badania usta
lono wnioski i zalecenia odno<;nie 
najkorzystniejszych typów i zesta
wieó mat i tkanin dla poszczegól
nych zakresów grubości laminatów 
i typowych kompozycji poliestro
wych oraz najdogodniejszc:j meto
dyki oceny zbrojeń laminatów kon
taktowych dla celów kontroli tech
nicznej i prac badawczych. Do ba
daó zastosowano duże próbki o 
kształcie kołowym, które okazały się 
bardziej dostosowane do specyfiki 
laminatów niż stosowane w bada
niach tworzyw izotropowych prób
ki o kształcie belki. 

Referat pt. ,,Przybliżona metoda 
oznaczania modułu Younga tworzyw 
sztucznych" mgra inż. Marian2 No
waka z Poli techniki Wrocławskiej 
dotyczy metody pomiaru na apara
ci,:, tvpu Dynstat modułu sprężysto
ści podłużnej przy zginaniu two
rzyw sztucznych. Wyniki badań wy
knują, że zastosowanie aparatu ty
pu Dynstat do przybliżonego ozna
czania modułu Younga daje dla ce
lów praktycznych wystarczająco do
kładne wyniki (błąd pomiaru nie 
przekracza 7+90/o). 

Mgr inż. Mieczysław Kwiatkow
ski z Instytutu Lotnictwa w refera
cie pt. ,,Badanie klejów i ich cha
rakterystyka w oparciu o analizę 



pracy zakładkowego złącza klejo
wego" przytoczył analizę pracy złą
cza klejowego w konstrukcji cien
kościennej z podaniem rozkładu na
prężeń i odkształceń w złączu, za
leżności między naprężeniami a pa
rametrami geometrycznymi złącza, 
zależności między naprężeniami a 
własnościami fizyko-mechanicznymi 
materiałów wchodzących w skład 
z.łącza klejowego itp. Na tle tej 
analizy autor omówił charakterys
tyczne parametry złącza i przedsta
wił wpływ zginania na pracę za
kładkowego złącza klejowego, ana
lizę zmęczeniowej pracy złącza i 
analizę pracy kleju na oddzieranie. 

W referacie pt. ,,Niektóre własno
ści złączy klejono-zgrzewanych i mo
żliwości ich zastosowania w kon
strukcjach lekkich" autorzy - mgr 
inż. Mieczysław Kwiatkowski i mgr 
inż. Henryk Zatyka z Instytutu Lot
nictwa przeprowadzfli analizę 
wytrzymałościową pracy złącza kle
jono-zgrzewanego i omówili techni
kę wykonywania złączy oraz podali 
niektóre ich własności określone w 
wyniku przeprowadzonych badań. 

Mgr mz. Marek Chyczewski z 
Instytutu Lotnictwa w referacie 
pt. ,,Krajowe rdzenie komórkowe" 
omówił badania podstawowych wła
sności wytrzymałościowych i modu
łów sprężystości produkowanych w 
Instytucie Lotnictwa rdzeni komór
kowych z folii aluminiowej, podając 
urządzenia i oprzyrządowanie sto
sowane podczas badań, warunki ba
daó. i otrzymane wyniki. 

Referat inż. Jana Jacha z Insty
tutu Lotnictwa pt. ,,Klejenie jako 
metoda łączenia pokryć z rdzeniem" 
zawiera ogólne uwagi na temat kl8-
jenia konstrukcji przekładkowych z 
rdzeniem komórkowym jako wypeł
niaczem oraz procesy technologicz
ne wykonywania podłóg samoloto
wych z rdzeniem papierowym i _zrdzeniem aluminiowym z okładzi
nami duralowymi. 

W ostatnim dniu konferencji 
przedstawiono osiem referatów, po
święconych głównie zagadnieniom 
technologicznym konstrukcji lek
kich. 

Referat mgra mz. Janusza Cza
plickiego i mgra inż. Henryka Bed

_�
narkiewicza z Wojskowej Akademu 
Technicznej pt. ,,Próba analizy za
stąpienia półskorupowej konstrukcji 
usterzenia odrzutowego samolotu 
szkolno-treningowego konstrukcją 
przekładkową klejoną" jest stresz
czeniem pracy dyplomowej wykona
nej w WAT i stanowiącej analizę 
konstrukcyjno-technologiczną prze
róbki motylkowego usterzenia o 
konstrukcji konwencjonalnej na 
usterzenie o konstrukcji przekład
kowej. Opisano przybliżony sposób 
obliczeń wytrzymałościowych uste
rzenia o konstrukdi przekładkowej, 
podano analizę ciężarową, proces 
technologiczny wytwarzania meta
lowego wypełniacza komórkowego 
(zaproponowano przy tym nową 

metodę nanoszenia kleju na paski 
folii, z której metodą rozciągania 
wykonuje się wypełniacz) i sposób 
montażu całego usterzenia. Z prze
prowadzonej analizy wynika, że 
zysk na ciężarze w porównaniu z 
konstrukcją konwencjonalną ,vyno
si 15+25°/o. Technologia wykonania 
jest prostsza, ponieważ usterzenie o 
konstrukcji przekładkowej składa 
się z mniejszej ilości części. Zda
niem koreferenta (dcc. mgr inż. Ta
deusz Sołtyk) przewidywany zysk 
na ciężarze jest zbyt optymistyczny, 
a przy kalkulacji kosztów produk
cyjnych należało wziąć pod uwaeq, 
że urządzenia do produkcji usterze
nia o konstrukcji przekładkowej 
muszą być większe i kosztowniej
sze. W dyskusji zvvrócono uwagę na 
fakt, że przekładkowa konstrukcja 
usterz• .... 1ia umożliwia w czasie prób 
samolotu dokonywanie szybkich 
zmfan kształtu elementów konstruk
cyjnych i• dobranie w ten sposób 
kształtu optymalnego. 

Referat pt. ,,Charakterystyczne 

własności procesu zgrzewania i spa
wania stopów lekkich" mgra inż. 
Henryka Zatyki i inż. Andrzeja Dirl
kowskiego z Instytutu Lotnictwa 
omawia własności i przebieg proce
su zgrzewania oporowego oraz spa
wania w atmosferze gazów ochron
nych stopów aluminiowych, mag
nezowych i stopów tytanu. Autorzy 
podali własności wytrzymałościowe 
złączy zgrzewanych i spawanych, 
głównie w oparciu o wyniki badań 
własnych. W dyskusji podkreślono 
małe rozpowszechnienie w kraju 
zgrzewania i spawania stopów lek
kich. Procesy te za granicą czynią 
znaczne postępy i znajdują zasto
sowanie m.in. w technice kosmicz
ne.i, np. konstrukcja statku „Gemi
ni" jest w 850/o zgrzewana. 

W referacie „Spawalnicze metody 
łączenia stopów lekkich" mgr inż. 
Henryk Zatyka podał zasady, zakres 
i możliwości zastosowania w wa
runkach krajowych nowych metod 
łączenia w dziedzinie konstrukcji 
lekkich, a mian@wicie spawania łu
kowego w atmosferach ochrmmych, 
zgrzewania za pomocą uffradźwię
kó-w i spawania strumieniem elek
tronów. 

Mgr inż. Zdzisław Krukowski z 
Instytutu Lotnictwa w referacie 
„Klejenie blach przy zastosowaniu 
nitów jako docisku technologiczne
go" przedstawił wyniki badań wy
trzymałościowych na ściskanie kle
jowych połączeń blach duralowych 
wykonanych przy zastosowaniu do
cisku nitami zamiast docisku cią
głego. Badania przeprowadzono przy 
użyci u opracowanego w Instytucie 
Lotnictwa termoutwardzalnego kle
ju ME-1. Wykazały one znaczne ko-
rzyści stosowania nitów jako docis
k� technologicznego przy klejeniu. 

W referacie pt. ,,Technologia kon
strukcji przekładkowych o rdzeniu 
z pianki polistyrenowej wypienia
nej między pokryciami" mgr inż. 

Jerzy Madey z Politechniki Gda11-
skiej przedstawił wynikł prac, któ
re przeprowadzano w Katedrze 
Technologii Okrętów Politechniki 
Gdańskiej, a później w Instytucie 
Okrętowym tejże politechniki w ce
l u rozwiązania technologicznych pro
blemów wykonywania całych łodzi 
z materiałów przekładkowych o po
wierzchni w rozwinieciu do 15 m2

. 

Prace te umożliwiły 1:ozpoczęcie se
ryjnej produkcji łodzi o wymiarach 
5,5 X 1,7 X 0,7 m o konstrukcji prze
kładkowej z rdzeniem z polistyrenu 
wypienianego między okładzincimi. 

Mgr inż. Leszek Stricker z Poli
techniki Wrocławskiej (referat pt. 
„Metody określania wytrzymałości 
i modułów sprężystości rdzenia ko
mórkowego") podał w oparciu o pra
ce badawcze i teoretyczne autorów 
zagranicznych metody określania 
naprężeń ściskających i ścinających 
oraz efektywnego modułu ścinania 
rdzeni komórkowych. 

Dr inż. Jan Bródka z Instytutu 
Techniki Budowlane.i i mgr inż. Jan
Kłobukowski z BSPKS „Mostostal" 
przedstawili referat ,.Zastosowanie 
kształtowników giętych do budow
lanych konstrukcji stalowych w 
praktyce krajowej", w którym po
dali zasady stosowania kształtowni
ków giętych w konstrukcjach bu
dowlanych ilustrując je na przykła
dach konstrukcyjnych, omówili 
związane z tym z::,gadnienia ekono
miczne i przedstawili wnioski odno
sme szerszego stosowania w kraju 
tego typu konstrukcji. 

Mgr inż. Stanisław Madeyski z 
Instytutu Lotnictwa w referacie pt. 
.,Lekkie konstrukcje typu przekład
kowego w literaturze patentowej" 
zebrał przykłady patentów dotyczą
cych konstrukcji przekładkowych. 
Przykłady te zostały zaczerpnięte z 
literatury patentowej polskie.i, ra
dzieckie.i, NRD, NRF, szwajcarskie.i, 
francuskie.i, brytyjskiej i amery
kańskie.i (najliczniejsze). We wnios
kach końcowych autor zwrócił uwa
ge na korzyści, jakie mogą przy
nieść konstruktorom zajmującym si� 
konstrukcjami przekładkowymi sy
stematyczne poszukiwania i śledze
nie rozwoiu projektów wynalaz
czych z tej dziedziny techniki. 

Zbiór większości przytoczonych 
powyżej referatów pt. ,,Konstrukcie 
lekkie. Konferencia naukowo-tech
niczna w Instytucie Lotnictwa. War-
5zawa 30.V.-l.VI.1966" został wyda
nv przez Branżowv Ośrodek Infor
m,aĆ.ii Technicznej' i Ekonomicznej 
Instytutu Lotnictwa. 

W hallu sali, w której odbywały 
się obrady, zgromadzono eksponaty 
z dziedziny konstrukcji przekładko
wych i konstrukcji z tworzyw 
s;tucznych, m.in. rdzenie komórko
we z folii aluminiowej i z papieru, 
podłogę śmigłowca o konstrukcji 
przekładkowe.i, łopatę wirnika śmi
głowca i śmigło wykonane z lami
natów, okucia z tworzyw sztucz
nych itp. 

W.K. 
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PIOTR WOLAŃSKI 

Spalanie naddźwiękowe oraz iego zastosowanie 

strumieniowych silnikach 

w hipersonicznych 

Cz ę ś ć  I 

Pierwsza, teoretyczna część artykutu zawiera omóicienie problemu spaLania nactctzwiękowego 
ze szczegóLnym uwzględnieniem spaLania naddźwiękowego lwntrolowanego przez ctyfuzJę 
i przez konwekcję cieplną, oraz pobieżne przedstawienie problemu spaLa.nia detonacyJnego. 
Teoretyczna część artyl�utu poparta jest wynikami badań oraz analityczną próbą ujęcia tego 
?.·gadnienia. 

Cp 

Ma 

p [ata] 

Q [kcal/kG] 

Q = QlcµT 

T [°K]

u [misek]

(' 

Oznac'zenia 

ciepło właściwe przy stałym ciśnie-• 
niu, 

liczba Macha, 

ciśnienie, 

energia cieplna wydzielająca się na 
jednostkę masy strumienia, 

druga liczba Damkohlera, 

temperatura, 

prędkość, 

gęstość, 

,:; - czas. 

Spalanie w przewodzie o stałym przekroju w pod
dźwiękowym strumieniu prowadzi z jednej strony 
do spadku ciśnienia /statycznego i całkowitego oraz 
gęstości za czołem płomienia, a z drugiej strony -10 
wzrostu liczby Macha w tym strumieniu. Gdy spa
lanie zachodzi w strumieniu naddźwiękowym, ciś
nienie całkowite i statyczne rośnie, natomiast liczba 
Macha i gęstość maleją. Zachowanie się liczby Ma
cha prowadzi do wniosku, źe liczba Ma = 1 stanowi 
ograniczenie doprowadzania ciepła tak w strumieni;1 
poddźwiękowym, jak i w naddźv.1ięko,vym. Gdy licz
ba Macha przy doprowadzaniu ciepła osiągnie wac-
tość 1, mówi się, źe strumień jest nasycony cieplnie. 
Ilość ciepła, jaką można doprowadzić do przepływa-

200�--------------�------� 
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1. Zmiana ciepła nasycającego
początkowej liczby Macha

18 

strumień w zależności od 

jącego strumienia gazu, zależy od początkowej liczby 
Macha (rys. 1). Nasycenie cieplne prowadzi do istnie
nia maksymalnej temperatury, do której może być 
doprowadzony gaz przepływający przez przewód cy
lindryczny (rys. 2). 
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2. Zmiana maksymalnej temperatury strumienia w zależno
ści od początkowej liczby Macha

T1 - temperatura początkowa

Opisane zachowanie się strumienia gazu przy do
prowadzaniu ciepła (spalaniu) jest wyraźnie widoczne 
na wykresie zmian gęstości strumienia w funkcji 
liczby Macha dla różnych wartości drugiej liczby Dam-

kohlera Q (rys. 3). 

Z przedstawionego wykresu można wyróżnić dwa 
zasadnicze typy spalania naddźwiękowego: pierwszy
gdy spalanie zachodzi bez istnienia skoku zgęszcze
niowego, zwany spalaniem kontrolowanym przez pro
•Cesy tworzenia się mieszanki, i drugi - gdy spala
nie zachodzi przy istnieniu skoku zgęszczeniowego, 
zwany spalaniem detonacyjnym lub spalaniem na 
fali uderzeniowej. 

W przypadku spalania naddźwiękowego zachodzą
cego bez istnienia fali uderzeniowej paliwo w stanie 

gazowym zostaje wtryśnięte stycznie do przepływają
cego strumienia powietrza z prędkością i ciśnieniem 
zbliżonym do prędkości i ciśnienia strumienia po

wietrza. Jeśli ciśnienie i temperatura mieszanki są 
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3. Jednoparametrowy ustalony przepływ z doprowadzeniem 
ciepła 

1 - proste poddźwiękowe spalanie, 
2 - sim!, rozrzedzeniowy i spalanie, 
3 - sls:01, rozrzedzeniowy, 
4 - skols: zgęszczeniowy plus odbiór ciepła 
5 - skok zgęszczeniowy, 
6 - skol< zgęszczeniowy plus spalanie 
7 - spalanie bez skoku, 
8 - nie zachodzą żadne procesy
9 - odbiór ciepła bez skoku,

10 - punkt Cllapman-Jougueta

wystarczająco wysokie, to rozpoczyna się samorzutny 
proces spalania. Szybkość procesów spalania zależeć 
będzie od szybkości dyfuzji strumienia paliwa i stn
mienia powietrza. Dyfuzja ta będzie tym większa, im 
większa będzie różnica gęstości obu strumieni oraz im 
większa będzie turbulencja. Ten typ spalania w stru
mieniu naddźwiękowym nazyvva się spalaniem nad
dżwiękowym kontrolowanym przez dyfuzję. 

Jeśli ciśnienie i temperatura strumienia powietrza 
są małe, spalanie naddźwiękowe może zachodzić, lecz 
musi być zastosowany pewnego rodzaju pilot pło
mienia. Może to być podgrzany strumień paliv✓a lub 
strumień paliwa wstępnie spalony w celu podwyższe
nia jego temperatury. Ten typ spalania nazywa się 
spalaniem naddźwiękowym kontrolowanym przez 
konwekcję cieplną. Jest on możliwy do zrealizowania 
przy mniejszej liczbie Macha niż typ poprzedni. 

Spalanie detonacyjne zachodzi w przypadku, gdy 
powietrze i gaz palny są mieszane w strumieniu 
naddźwiękowym i przy przejściu strumienia przez 
falę uderzeniową ciśnienie i temperatura w strumie-
niu podnoszą się tak znacznie, że zachodzi spnlanie. 
Przy tym układzie gazowe paliwo i powietrze muszą 
być mieszane przy tak niskim ciśnieniu i temperatu
rze, aby wykluczyć możliwość samozapłonu mieszan
ki przed falą uderzeniową. W fali następuje wpłon 
mieszanki, a spalanie zachodzi bardzo szybko, tak 
źe skok ciśnienia i temperatury w fali następuje 
o rząd wielkości. W takim układzie fala uderzeniowa
(detonacyjna) jest określona przez procesy spalania
i jest bardzo wrażliwa na ich zmiany.

Procesy spalania 

Jak wiadomo, czas spalania mieszanki może być 
podzielony na dwa okresy: pierwszy, w którym za
chodzi część procesów nie wydzielających znacznych 
ilości ciepła i charakteryzujący się małą zmianą tem
peratury, zwany opóźnieniem zapłonu, i drugi, w któ
rym następuje właściwa faza spalania, charakteryzu-
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4. Wpływ temperatury statycznej strumienia i ciśnienia na
czas spalania mieszaniny wodoru i powietrza

jąca się znacznym wydzielaniem ciepła i dużym 
wzrostem temperatury, zwany czasem reakcji. 

Podczas pierwszej fazy ciepło wydzielone prz_v 
tworzeniu się wody równoważone jest przez proces 
dysocjacji molekuł tlenu i wodoru. Zanikanie jedno
atomowego tlenu i wodoru w następnej fazie spala
nia powoduje szybkie podwyższenie temperatury. 
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5. Wpływ składu mieszanl,i na czas spalania 

Opóźnienie zapłon u zależy od ciśnienia i tempera
tury tworzącej się mieszanki (rys. 4), a nie zależy od 
zmian składu mieszanki (rys. 5). 

Z przeprowadzonych doświadczeń i analiz [1, 2] 
wyprowadzono zależności funkcyjne na czas opóźnie
nia zapłonu i czas reakcji jako funkcje ciśnie'.lia 
i temperatury. Czas opóźnienia zapłonu povvinien być 
proporcjonalny do ciśnienia przy stałej temperaturze. 
Równanie na czas opóźnienia zapłonu zostało sfor
mułowane dla zakresu składu mieszanki ). 0,4 do 2,0 

przedstawia się w następującej postaci: 

PTz = 8 - 10-3 • e
9600/T [flSek] 

Równanie na czas reakcji zostało sformułowane dla 
zakresu ciśnień między 0,2+5,0 ata i statycz:iych 
temperatur stechiometrycznej mieszanki w zakresie 
od 1000+2000 °K i ma postać: 

P
l,7 -,;r 

= e- 1,12 T/1000 [µsek]
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6. Układ powierzchni płomienia

.K. 
2a 

2.5 �----�------�-----,-----, 

12 f8 24 x {cm] 30 

7. Rozkład temperatury wzdłuż płomienia 

Czas spalania jest sumą czasu opóźnienia zapłonu
czasu reakcji i przedstawia się następująco:

9600 

8 • 10-
3 

T 
Ts = Tz + Tr=---- e

p 

1 

+ -1-7-e p' 

1, 12 T 
---

1000 

[µsek] 

Z równań widać, że czas opóźnienia zapłonu i czas 
reakcji, a v,ięc i wynikowy czas spalania, maleją 
ze wzrostem ciśnienia statycznego i temperatury sta
tycznej mieszanki. Znając kierunkowość wpływu 
zmian parametrów spalanego gazu można dm,volnie 
regulować czas spalania, a więc i długość płomie-

a) 

f,5 
POHielrze 

up= 92f"¼ek 
Dp=Q38ata 

as 
Cj 

Hodór 

C::) 
I 

�� 
Tp =3393

°
K [f.O 

Do w=sga•K 
up=3f0 misek 
PH=038ata 0.5 

-ł,O

f.5 

<i) 

li 

�>f. 

f.O 

nia. Długość płomienia zależy również od stosunku 
prędkości mieszających siE;' strumieni. Zależność ta 
jest przedstawiona na rys. 6. Rys. 6a pokazuje układ 
wtrysku strumienia wodoru do strumienia powietrza 
z określeniem parametrów i z podaniem układu od
niesienia. Rys. 6b pr.,;edstawia położenie płomienia 
przy różnych stosunkach prędkości strumieni Up/u11. 

z przedstawionego wykresu widać wyraźnie, że 
długość płomienia nie zależy tylko od stosunku 
prędkości uµlu11, lecz także od vvartości parametru a. 
I tak, dla parametrów gazu podanych na rys. 14a 
i wartości a rzędu 25 mm długość płomienia jest rzę
du 300 mm. 

Stosując właściwą analizę całego kompleksu pro
blemów związanych ze spalaniem naddźwiękowym 
można przewidzieć dość dokładnie obraz zjawisk za
chodzących w tych procesach. Porównanie temperatur 
płomienia obliczonych teoretycznie z temperaturami 
zmierzonymi w czasie doświadczenia pokazuje rys. 7. 
Różnice są minimalne. 

Spalanie naddźwiękowe bez fali uderzeniowej 

SpaLanie naddźwiękowe kontrolowane przez dyfuzję 

Aby zilustrować charakter spalania naddźwiękowe
go kontrolowanego przez dyfuzję, rozpatrz�·my dwa 
symetryczne strumienie gazów o różnych składach, 
prędkości i temperaturze w komorze przy dużej pręd
kości przepływu [1]. Mieszanie może być laminar::1.e 
lub turbulentne w zależności od koncentracji stru
mienia. W zależności od charakteru przepływu i od 
parametrów strumienia proces mieszania może zajś•� 
bez konie.czności istnienia dużej różnicy ciśnień. Dla 
przykładu weźmy dwa gazy o tym samym ciśnieniu 
podawane współśrodkowo. Centralnym gazem jest 
wodór, zewnętrznym po-wietrze. Ilustrują to ,vykresy 
przedstawione na rysunkach 8, 9 i 10. Powietrze po
rusza się z prędkością u

µ 
= 921 misek, ma tempera

turę T,, = 3393 °K oraz ciśnienie Pp = 0,38 ata; wodór 
ma prędkość uH = 310 misek, temperaturę TH = 898 °K 
i ciśnienie PH= 0,38 ata. Gdy mieszające się ze sobą 
strumienie nie reagują chemicznie ze sobą, proces 
ich mieszania przebiega według praw dynamiki pły
nów (rys. 8a). Wodór dyfunduje stopniowo w kierun-

b) 

f.O 

Q8 

.g_ 
f,O !:I 08 

� ·

1:: 

ga4

IJ,2 

Da fO 15 .K. 20 
2a 

S. Mieszanie się naddźwiękowych strumieni powietq:a i wodoru bez reakcji chemicznej (spalania) 
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9. Mieszanie się n,cldźwiękowych strumieni powietrza i wodoru przy równocześn ie zachodzącej reakcji chemicznej 

ku strumienia powietrza, a koncentracja powietrza 

w strumieniu wodoru wzrasta stopniowo (rys. 8b). 

Odległość, na której wyrównują się koncentracje 

strumieni, nie zależy od średnicy początkowej stru-

mienia wodoru. 

Rozpatrzmy teraz przebieg procesu mieszania si,� 

strumieni przy równocześnie zachodzącej reakcji che

micznej. W przypadku istnienia dużych statycznych 

ciśnień i temperatur czas reakcji jest tak krótki 

(o wiele krótszy od czasu przepływu), że nie jest

brany pod uwagę w analizie procesu, a procesy che

miczne są uzależnione od lokalnych koncentracji rea

gujących atomów oraz lokalnych wartości ciśnienia

i temperatury. W tym przypadku spalanie jest kon

trolowane wyłącznie przez procesy dyfuzji wytwa

rzające mieszankę. Rozkład koncentracji wodoru

wzdłuż mieszających się strumieni pokazany jest na

rys. 9a, a koncentracje składników w osi strumieni.a

pokazano na rys. 9b.

Dla małych ciśnień i temperatur gazu strumienie 

reagują wolno i mieszanka tworzy się szybciej niż 

zdąży zajść reakcja chemiczna (spalanie). Czasy 

reakcji chemicznych są rzędu czasów przepływu, 

a zjawiska mieszania i spalania są bardziej nie

zależne. W tym przypadku mieszanie zachodzi szybko, 

a ciepło wytworzone przy spalaniu tylko lokalnie 

zwiększa szybkość reakcji. Przebieg procesu pokaza

ny jest na rys. 10. 

Rys. 11 pokazuje zmianę temperatury statycznej 

wzdłuż osi strumienia dla trzech opisanych przypad

ków: pienvszego, gdy nie zachodzi reakcja chemiczna, 

drugiego gdy reakcja zachodzi błyskawicznie 

i trzeciego, gdy reakcja zachodzi dopiero po wymie

szaniu się strumienia. Rys. 12a i 12b pokazują roz

kład temperatur w przepły,vie dla drugiego i trze

ciego przypadku. 

Proces spalania kontrolowany przez dyfuzję dwóch 

naddżwiękowych strumieni jest ciągły i zmienia się 

w zależności od lokalnych zmian temperatury, ciś

nienia i gęstości. Zmiany ciśnienia powodowane przez 

nieregularne spalanie przemieszczają się tylko w kie

runku przepływu i nie wywołują żadnych fizycznych 

czy chemicznych zaburzeń w miejscu, gdzie zostały 

wywołane. Nie ma więc żadnych przesłanek do. po

wstawania niestateczności w strumieniu. 

Podczas procesu mieszania się strumieni spotykające 

się cząsteczki tlenu z powietrza i wodoru reagują 

ze sobą dając wodę. Przy tej reakcji powstaje pło

mień, a wydzielone ciepło przekazywane jest do 

obszaru mieszania się strumieni. Na zewnątrz obsza

ru mieszania się strumieni przepływ jest bogaty 

w tlen i zawiera: tlen, parę wodną i azot. Wewnątrz 

obszaru mieszania przepływ jest bogaty w wodór 

i zawiera: wodór, parę wodną i azot. Te dwa obszary 

rozdzielone są powierzchnią, na której panują wa-

I.O.------.,-----,-----,------,

10. Koncentracja w osi strumienia przy określonym poziomie
reakcji chemicznej

Z5�-----.------.-------.------,

2,01-------1+--l---+--�..----t---------, 

f.5 l-----.f---+-----+------t...,.,,.;;;:::---
Pr2y o 

stopniu 

5 fO 

Bez reakcji chemicznej 

(5 20 

11. Zmiana temperatury statycznej wzdłuż osi strumieni
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12. Rozkład temperatur w prz2plywie: 
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a) reakcje chemiczne zachodzą równocześnie z procesem mieszania się strumieni,
b) reakcje chemiczne zachodzą po wymieszaniu się strumieni 

runki stechiometryczne i gdzie zachodzi spalanie. 

Zjawiska te są przedstawione na rys. 13. Obszar il 

jest obszarem o 1000/o, zawartości wodoru, obszar B

o 100�/o zawartości powietrza, w obszarze C - jeśli

nie zachodzi spalanie - gaz tworzy mieszaninę azotu,

PoHielm? 

-+----·--tł 
"i 

B 

A 

X C 

Granica mieszanki 

c, 

X 

13. Model obrazujący mieszanie i reakcje zachodząc2 po
między strumieniem wodoru i strumieniem powietrza 

a) 

tJ 

----
---

---

tlenu i wodoru. Jeśli może zachodzić spalanie w ta

kim samym stopniu jak proces mieszania się stru

mieni, miejscowe koncentracje '"' obszarze C zależą 

od zachodzących procesów chemicznych. W przyparł

ku istnienia bardzo szybkiej reakcji chemicznej 

obszar C można podzielić na dwa obszary: obszar C,, 

w którym strumień jest bogaty w tlen i zawiera do

datkowo azot i parę wodną oraz obszar C1 , który 

jest bogaty w wodór i zawiera jeszcze azot i parę 

wodną. Poza linią X - X ·gaz jest już stechiome

tryczny, pozbawiony wolnego wodoru i tlenu, a za

wiera tylko parę wodną i azot. Powierzchnia wzdłuż 

linii X - X nazywana jest warstwą płomienną. 

Doświadczenia wskazują, że koncentracja wodoru 

wzdłuż strumienia zmienia się proporcjonalnie do 

(i/ Q11 U11/Qp Up /x)
2

. 

Spalanie naclclźwiękowc kontrolowane JJrzez kon
wekcję cieplnq, 

Proces konwekcji cieplnej może być uż:,,ty w po

łączeniu z procesem dyfuzji do kontrolowania me

chanizmu spalania naddźwiękowego. Dla zilustrowania 

b) 

2,D 

r.s 

f,O 

Q5 

DO at 03 Q4 

lota płomienia 

05 X 
2a 

14. Spalanie naddźwiękowe kontrolowane przez konwel{cję cieplną: 
a) spalanie mieszaniny powietrzno-propanowej z wodorowa-powietrznym' pilotem płomienia, 
b) izotermy dla tego procesu 
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tej koncepcji rozpatrzmy mały strumień gazu mający 
wysoką temperaturę statyczną, otoczony przepływem 
mającym niską statyczną temperaturę (rys. 14). Oba 
strumienie mają te same ciśnienia. Ponieważ nastę
puje mieszanie, koncentracja gazów w obu strumie-• 
niach stopniowo się zmienia, zmienia się więc rów
nież statyczna temperatura strumieni. Zewnętrzny gaz 
ogrzewa się podczas mieszania z gorącym gazem ce'.1-
traln�m. Jeżeli tworząca się mieszanka nie reaguje
chemicznie, temperatura w osi strumienia stopniowo 
spada. Jednak jeśli gaz centralny jest wstępnie spa .. 
lony i temperatura jego jest wystarczająco wysoka, 
zewnętrzny gaz zareaguje i będzie zachodzić spala
nie. Ciepło wytwarzane i przekazywane przez reagu
jące gazy podtrzymuje temperaturę w centralnej stre
fie przepływu i jeśli bilans cieplny jest dodatni, spa
lanie zachodzi podczas mieszania się strumieni i po
stępuje w kierunku zewnętrznego przepływu. Roz
przestrzenianie się płomienia kontrolowane jest przez 
proces mieszania się strumieni. Przykład przedsta
wiony na rys. 14 dotyczy produktów spalania zmie
szanych z wodorem, które doprowadzane są do stru
mienia powietrzno-propanowego o stechiometrycznym 
składzie i niskiej temperaturze statycznej. 

Rozkład temperatury wynikły ze spalania poka
zany jest na rys. 14b. W tym przypadku strumień 
centralny jest jak gdyby zapalnikiem strumienia 
zewnętrznego. Spalanie zachodzi, ponieważ centralny 
gaz ma na tyle wysoką temperaturę, że procesy spa
lania rozpoczynają się zanim zewnętrzny strumien 
zdąży_ ochłodzić mieszaninę gazów. 

Spalanie naddźwiękowe kontrolowane przez dyfuzję 
byłoby niemożliwe dla mieszaniny powietrzno-propa
nowej, ponieważ ma ona za małą szybkość spalania. 
Ponieważ jednak szybkość spalania zależy od tempe
ratury, przeto procesy ulegają przyspieszeniu - lecz 
tylko lokalnie - tam, gdzie temperatura jest wystar
czająco podwyższona przez gorący gaz z pilota pio
mienia. Intensywność procesu będzie zależała oci 
bilansu między ciepłem wytworzonym przez spalanie 
a ciepłem absorbowanym przez strumień mieszanki 
o niskiej temperaturze. Mechanizm spalania opisany
powyżej ma duże znaczenie praktyczne, ponieważ
umożliwia zastosowanie spalania naddźwiękowego już
w zakresie prędkości Ma = 6-;..7.

Spalanie detonacyjne 

Przy szczegółowym omawianiu procesów spalania 
detonacyjnego można podzielić je na dwie grupy: 
1) grupa, w której procesy spalania detonacyjnego
zachodzą na fali prostej i 2) grupa, w której te pro
cesy zachodzą na fali skośnej.

Rozpatrywanie zmian parametrów termodynamicz
nych gazu podczas procesu detonacji na fali prostej 
uwidocznione jest dobrze na wykresie jednoparame
trowego przepływu z doprowadzeniem ciepła (rys. 3). 
Dla przypadku przepływu przy liczbie Macha rćwnej 3 
(punkt 5) teoretycznie możliwe są dwa przypadki 
spalania detonacyjnego - na silnej (punkt 6) i na 
słabej fali uderzeniowej (punkt 7). Punkty 6 i 7 są 
stanami gazu po dwu różnych przypadkach doprowa
dzenia tej samej ilości ciepła do strumienia o tych 
samych parametrach początkowych. Przy spalaniu 
na silnej fali (silna detonacja) parametry gazu za fa
lą są zawsze podkrytyczne (Ma2 <1) przy słabej de
tonacji przepływ jest ciągle nadkrytyczny (Ma2 > 1). 
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15. Teoretyczne w,asności skośnej fali clct.onacyjnej (począt
kowa liczba Macila strumienia wynosi 3) 

Zwiększając stopniowo ilość ciepła doprowadzanego 
do strumienia dochodzi się z obu stron do jednego 
punktu (punkt 10), w którym do strumienia dopro
wadza się maksymalną ilość ciepła, a przepływ za 
falą jest krytyczny. Punkt ten nazywany jest pun'.-;:
tem Chapman-Jougueta. 

W tunelach naddźwiękowych uzyskiwano wielo
krotnie spalanie na silnej fali uderzeniowej. Statecz
ne spalanie uzyskiwano dla całego zakresu (od punk
tu 5 do punktu 10), a wyniki prób były powtarzalne. 
Spalania detonacyjnego na słabej fali uderzeniowej, 
choć teoretycznie możliwego, nie udało się uzyskał:, 
gdyż najprawdopodobniej jest ono niestateczne. 

Na rys. 15 pokazano teoretyczne zależności między 
kątem stoźka i drugą liczbą Damkohlera dla skośnej 
fali detonacyjnej. Linia kreskowana oddziela obszar 
silnej fali detonacyjnej od obszaru słabej fali detona
cyjnej. W dwuparametrowym przepływie zachod:-:i 
pełna analogia do przepływu jednoparametrowego 
i punkt, vv warunkach którego składowa normalna 
prędkości gazu za falą detonacyjną jest krytyczna, 
nosi taką samą nazwę. Mogą również zaistnieć takie 
przypadki przepływu, w których stałe warunki prze-
pływu nie będą mogły być utrzyrnane. Np. dia Q 
równego 1,5 nie uzyska się trwałego przepływu przy 
Ma=3. 

Badania spalania naddźwiękowego przeprowadzano 
w tunelach aerodynamicznych dla mieszanek wodo
rowa-powietrznych i metanowe-powietrznych, przy 
prędkościach około Ma= 3. Paliwo wtryskiwane było 
przed punktem krytycznym, co zapewniało utworze
nie się równomiernej mieszanki w naddźwiękowym 
strumieniu. Temperatura statyczna i ciśnienie sta
tyczne były tak dobierane, aby zapłon mieszanki nie 
nastąpił w wolnym strumieniu, lecz dopiero na fali 
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16. Układ fal dla mieszaniny wodorowo-pow:etrznej przy 
liczbie Macha równej 3, 15 i przy różnych liczbach J?am
kohlera (badany układ fali prostej znajduje s'.ę w srod
kowym obszarze układu pomiarowego): 
a) bez doprowadzenia ciepła, Q = O, 
b) z doprowadzeniem ciepła przy Q = 2,75, 
c) wzrastająca fala detonacyjna przy Q = 3,75, 
d) fala cletonncyjna przy Q = 5,00 

uderzeniowej. Temperatury zapłonu całkowicie spraw
dzały się z teoretycznymi temperaturami zapłonu. 
Fale detonacyjne były cienkie, a cał�owite spalanie 
zachodziło już w odległości około 2 cm od fali. Spa
lanie zachodzące na skośnej fali było zawsze silne, 
a parametry gazu za falą - podkrytyczne. 

Dr inż. TADEUSZ GAJEWSKI 

b 

17. Układ fal skośnych d�a Mn = 3,0: 
a) Q = o; b) Q = 1,3 

Zdjęcia przedstawione na rys. 16 pokazują przy
padki fal uderzeniowych dla różnych wartości dru
giej liczby Damkohlera. W tych przypadkach para
metry prostej fali detonacyjnej były uzyskiwane dla 
środkowej warstwy strumienia. 

Zdjęcie przedstawione na rys. 17 pokazuje układ 
fali skośnej w przypadku przepływu bez doprowadze-
nia ciepła (Q = O), przy Ma = 3. Rys. 17b pokazuje 
ten sam przepływ, lecz z doprowadzeniem ciepła 
(Q = 1,3). Na zdjęciu jest widoczny wyraźny przyrost 
kąta fali uderzeniowej, który wywołany jest wzro
stem dławienia termicznego powstałym za falą ude
rzeniową. 

We wszystkich przypadkach spalania detonacyjnego 
na skośnej fali uderzeniowej uzyskiwano tylko spa
lanie detonacyjne na silnej fali uderzeniowej (silna 
cietonacja). Przepływ za falą był więc zawsze pod
dźwiękowy, a wyniki przeprowadzonych badań były 
powtarzalne. Spalania detonacyjnego na słabej fali 
uderzeniowej nie udało się uzyskać. 

- W pływ. upustu powietrza za sprężarką
na parametry turbinowego silnika odrzutowego 

W arty/..:1.<!e wyprowadzono za pomocą metody małych przyrostów wzory wyrażające tuptyw 

upustu p,-wietrza za S)'rężarką turbinowego si!nika odrzutowego na ciąg, jednostkowe zużycie 

pa!iwa, temperaturę za sprężarką, spręż, temperaturę przed turbiną i wydatek powtetr�a. 

Artykuł ,ilustrowana przylctadem obticzeniowym. 

Oznaczenia R, R' [m/°K) 

CR [kG/kGh] - jednostkowe zużycie paliw, 
T [°K] 

V [misek] 

stałe gazowe odpowiednio powietrza 
i gazów wylotowych, 
całkowita temperatura bezwzględna, 
prędkość lotu, F [m) - pole przekroju, 

G, Gpal, G' [kG/sek] - wydatek odpowiednio powie
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Le [misek] 
i[kG] 

trza, paliwa i gazów wylotowych, 
jednostkowa praca efektywna, 
ilość powietrza potrzebna do spale
nia 1 kG paliwa przy stechiome-
trycznym składzie mieszanki, 

k, k' - wykładniki izentropy odpowiednio 

n [1/min] 
p [kG/cm2] 

R [kG] 

powietrza i gazów wylotowych, 
prędkość obrotowa, 
ciśnienie całkowite, 
ciąg, 

n - stosunek ciśnień, 
cr - współczynnik zachowania ciśnienia 

całkowitego, 
8 - stosunek określający podgrzanie ga

zów w dopalaczu, 
11 - sprawność wyrażona przez parame

try całkowite, 
� współczynnik wydzielania ciepła, 
'A liczba przepływu (stosunek lokalnej 

prędkości do prędkości w przekroju 
krytycznym), 



<X -· współczynnik nadmiaru powietrza,
_ Y1 -yo względne zmiany parametru y w (By) - y

0 
przedziale (y

0
, y1), 

a

d

D

K

S ·

T

U-

W 

o, 1, 2 ...

Indeksy 

warunki otoczenia, 
parametr dynamiczny, 
dysza wylotowa, 
komora spalania, 
sprężarka, 
turbina, / 
upust, 
wlot silnika, 
oznaczenia przekrojów 
z rysunkiem 1. 

silnika zgodn!e 

W praktyce projektowania, badania prototypóv,, 
czy eksploatacji turbinowych silników odrzutowych 
wynika często konieczność dokonania nieznacznych 
zmian parametrów silnika lub parametrów jego ze
społów. Występująca wówczas zmiana pozostałych 
parametrów silnika może być wyznaczona drogą 
obliczeń gazodynamicznych silnika. żmudnych tych 
obliczeń można uniknąć przez zastosowanie tzw. m�
tody małych przyrostów. Metoda ta opiera się na 
linearyzacji zależności charakteryzujących dane zja-
wisko i jest z powodzeniem stosowana w szeregu 
gałęzi nauki, jak np. teorii błędów, teorii drgań, 
teorii regulacji itp. 

Jeżeli dwie wielkości pewnego procesu związane 
są ze sobą zależnością y = f (x) i dla x = x0 

jest
Y = Yo, to przy dostatecznie małej zmianie argumen
tu x o wartość dx różniczka dy = f' (x0) dx może
być wyrażona z zadowalającą dla praktyki dokład
nością przez przyrosty skończone Ay = f' (x0 ) l'lx.

Gdy rozważana wielkość jest funkcją wielu zmier1-
nych z (x, y, t), to związek między przyrostami funkcji 
i jej zmiennych niezależnych ma postać jednorodne
go równania liniowego: 

8z 8z Dz 
!!.z = 

-

8 
Ax + - Ay + -

8t 
l'!.t 

X 8y 

W niniejszym artykule rozpatruje <;ię wpływ upustu 
części strumienia za sprężarką na ciqg, jednostkowe 
zużycie paliwa i inne parametry turbinowego silnika 
odrzutowego. Konieczność upustu powietrza za sprę
żarką może wyniknąć np. z następujących przyczyn: 

1) regulacja sprężarki przy stałej prędkości obro-
towej,

2) nadmuch klap samolotu,
3) chłodzenie części silnika,
4) zasilanie instalacji przeciwoblodzeniowej,
5) odwietrzanie instalacji olejowej,
6) zasilanie agregatów pokładowych,
7) klimatyzacja kabiny.
Wydatek upuszczanego w wyżej wymienionych ce

lach powietrza stanowi zazwyczaj mały procent wy
datku powietrza przepływającego przez silnik. Dzię
ki temu rozwiązanie postawionego zadania moż,2 
opierać się na metodzie małych przyrostów. 

Dane wyjściowe stanowią parametry silnika, para
metry obiegu silnika, charakterystyka stoiskowa sil
nika oraz,.. charakterystyka jego sprężarki. 

Równaniem wyjściowym są równania małych przy
rostów ciągu i jednostkowego zużycia paliwa wypro
wadzone w pracy' [l], a mianowicie: 

Równanie małego przyrostu ciągu R: 

(bR) = Wg [(OPa)+ (bp5 ) + W7W8 (foto)] +
- (Wg - 1) [(bG) + (bV)]
gdzie:

f U,) ;;D 
W, =---= f , - liczba wpływu stosunku ciś-

(/,5) n:0 - 1 
nień w dyszy na liczbę 1.5, 

f (As) = ( 1 + 2n ( 1 - �; + �
gazodynamiczna liczby ),5, 

[of (2,)J 
Wa ::c: -

(J
n

;) 
+ 1 =

22 5 

I 

)� 

1 

- funkcja

k' -1 

k' 

- liczba wpływu zmiany stosunku ciśnienia w dy
szy na zmianę liczby ,,5, 

W 9 = 1 + G • V IR - liczba wpływu prędkości lotu 
na wydatek powietrza przez silnik. 

Równanie małego przy:·ostu jednostkowego zużycia 
paliwa 

(bCn) = (bG) - (bR) + 1 

gdzie: 
(oGpai) __ T:i _

Wio = (c>T�) - T
3

-T
2 

- liczba wpływu
temperatury przy danym sprężu na zużycie paliwa 
Gpał-

Stosownie do postawionego zadania będą obecnie 
poszukiwane wielkości wchodzące w skład powyż
szych równań jako funkcje upustu. 

Wydatek gazów przepływających przez turbinę wy
nosi: 

(1) 

Ponieważ GJJaL = G!a.l, to po przekształceniach rów
nanie (1) przyjmie postać: 

G (1 +-
1

-
) = G' (1 + 

G
�) = ftG' (2) 

a.10 
G 

Liczba �l = 1 + Gu!G' reprezentuje względną ilość
powietrza odbieranego za sprężarką w jednostce 
czasu. 

Zgodnie z metodą małych przyrostów równani.e 
małego przyrostu wielkości y znajduje się drogą ope
racji d (ln y) = dy/y, która wykonana w równaniu (2)
daje: 

dG!G = dµ (µ + dG') G'

przy czym założono, że upust powietrza za sprężarką 
nie powoduje zmiany współczynnika a.. 

Przechodząc do przyrostów skończonych otrzymuje 
się: 

t:,.GJG = l'lµ/�t + t!i.c,/G'

albo w zapisie symbolicznym: 

(3) 

(4) 
Niezależnie od ilości upuszczanego powietrza za 

sprężarką musi być spełnione równanie ustalonej 
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współpracy sprężarki i turbiny wyrażające równość
ich mocy: 
- G Les = 1]m f3agr G' LeT (5)
gdzie:

11m - sprawność mechaniczna łożysk wału rn1p�
dowego turbiny, 

�"gr - liczba określająca moc napędu agregatów.

Przyjmując, że sprawność 11 111 oraz liczba �agr nie
zależą od upustu powietrza rÓ\•manie (5) wyraża się
przez małe przyrosty następująco: 

(6G) + (6Les) = (bG') + (6Ler) (6)

Po uwzględnieniu równania (4) w równaniu (6)
otrzymuje się:

Z drugiej strony:k ( k-l ) Les = 

k-l RT
0 

n8 
k -1 

1 
'f/S

a mały przyrost pracy efektywnej sprężarki:

(7)

(8)
gdzie:

k -1 
k-1 k

Wi = --k- 7cs 

( k � 1 )-l 

"s - 1 -liczba wpływu

sprężu sprężarki na jej pracę efektywną.

Wychodząc z równania pracy efektywnej turbinr

otrzymuje si� równanie małego przyrostu pracy efek
tywnej turbiny:

(9)
gdzie: k1 -1 

W2 = --
(
--k-,-_-

1
-· --

)
- - liczba wpływu stosunku

kl k' 
' nT -1 

ciśnienia w turbinie na jej pracę efektywną.

Przy założeniu niezmi,�nnej temperatury T 0, z rów
nań (7), (8) i (9) znajduje się:

W2 (61ty) = W1 (6ns) - (611s) - (611y) -(6T 3) + (b�t)
(10)

Z przebiegu charakterystyk turbjn wynika, że
w realnym zakresie zmian stosunku n/yT-;; i rry spraw
ność turbiny pozostaje praktycznie niezmienna, dzięki
czemu można przyjąć, że (ll1JT) = O. Uwzględniając to
w równaniu (10) oraz wprowac1zoj4c do niego liczbę
wpływu sprawności sprężarki na jej spręż: 

Ll'Y/s 

'Y/s (0'1'/s)
W3=---=---

Llns (ón8 ) 
ns 

otrzymuje się ostatecznie równanie ustalonej współ
pracy sprężarki i turbiny wyrażone przez małe przy
rosty:

W2 (6nr) = ('Y 1 -WJ (ons) - (6T 3) + (6µ) (11)

Występujące w tym ró" naniu małe przyrosty pa
rametrów zależą od ilości upuszczanego powietrza za
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sprężarką. Aby to uwzględnić, należy wykorzystać
po uprzednim przekształceniu równanie (4). 

Mianowicie wydatek gazów wylotowych można
przedstawić jako znaną funkcję gazodynamiczną
liczby 7," w minimalnym przekroju kierownicy tur
biny o sumarycznym polu Fk:

G'=j 
p3 Fk q (ilk)

Jl� 
a w postaci równania małych przyrostów:

Lecz:
(12b)

Współczynniki ow, OK i o0 ulegają nieznacznym zmia
nom wskutek zmiany parametrów obiegu silnika w da
nych warunkach lotu. Dlatego tutaj i w dalszych
zależnościach przyjmować się będzie:

Ponieważ aow = p0/p(I , to konsekwentnie dla usta
lonych warunków lotu zachodzi (6p0) = O. 

Uwzględniając niezmienność pola przeluoju mini
malnego kierownicy można napisać, że (6FK) = O.
Przyjmiemy także, iż zachodzi [6q (i.k)] = O. Można
to uzasadnić faktem, że w kierownicy turbiny jedno
stopniowej lub pierwszego stopnia turbiny stosunek
ciśnienia może być nadkrytyczny i wtedy q (),,-,) = 1.
Jeżeli zachodzi przypadek, że q (i.k) < 1, to doświad
czenia i obliczenia wykazują, że zmiany stosunku
ciśnień w turbinie rrr, stosunku n/ J/ T 3 i sprawność 
TIT nie wywołują praktycznie zmiany wartości q (},�).

Uwzględniając powyższe uwagi w równaniach (12)
otrzymuje się:

' 
1 

(oG ) = (oits) -- 2 (oT 3
) (13)

Po wprowadzeniu liczby wpływu wydatku powietrza
na spręż sprężarki:

mamy:

LIG
G ' (0c)

W 4
= ---= 

Lln8 (ón8) 

ns 

(14)

Podstawiając· (13) i (14) do równania (4) otrzymuje
się poszukiwaną postać równania ciągłości: 

Za pomocą tego równania i równania (11) współ
pracy turbiny i sprężarki otrzymuje się zależność
względnych przyrostów (6rrs) i (bT 3) od względnych
zmian wydatku (o�t) upuszczanego powietrza za sprę
żarką: 

oraz:

gdzie:

W'=[� (W 1 -W 3)+W.1 -1]-
1 

• 

przy czym zazwyczaj zachodzi W' < O.

(16)

(17)



Pozostaje jeszcze określić (onr) od (o�t). W tym celu 
należy posłużyć się równaniem ciągłości przepływu 
dla minimalnych przekrojów turbiny i dyszy: 

P:i Fk q (2k) 

VT3 

a w małych przyrostach: 

( 1 - � W2W:;) (0;,:1) = (oF5 ) + (onD) Ws - � (o0) 
(19) 

gdzie: 
k'-1 2 1 

Ws = 2 k' -1 ) 
k1 (nD--k-, - - 1 

- k' - liczba wpływu
I 

stosunku ciśnień w dyszy nn na liczbę ).5. 

W równaniu tym uwzględniono, że zachodzi: 

(Oow) = (OCTK) ::.c=(i)oD) = (Ol']r) = o [q (t,k)] = O (20) 

Stosunek ciśnień w dyszy nn można przedstawić 
w postaci: 

iTD =
JTy 

a po uwzględnieniu (20): 

(Ono)= (OJts) - (Onr) (21) 

Wykorzystując w równaniu (19) zależności (16) i (21) 
znajduje się poszukiwaną funkcję (bnr) od (oµ): 

(orrr) = W" [ � W' Ws (bµ) + (oF5) - ! (60)]

(2::!) 

Pozostaje jeszcze określić wpływ upustu powietrz::i 
na temperaturę za sprężarką T2• 

Z równania pracy efektywnej sprężania można 
wyznaczyć przyrost temperatury w sprężarce: 

a mała zmiana tego przyrostu wynosi: 

[o (T2 -- T0)] = (oLes)

Po wykorzystaniu zależności (8) i uwzględnieniu, 
że (oT0) jest równe zeru, otrzymuje się po przekształ
ceniach poszukiwaną zależność: 

gdzie: 
1 

7/s 

1 + --k---1--

k 

(23) 

liczba wpływu sprawności 
sprężarki na jej spręż. 

Przyjmijmy, że równanie małego przyrostu cią�u
i jednostkowego zużycia paliwa poszukujemy dla _s1�
nika bez dopalacza, z nieregulowanym polem mini
malnym Fs dyszy i w niezmiennych warunkach lotu. 
Weżmy jeszcze pod uwagę fakt, że we współczesnych 
silnikach stosunki ciśnień w dyszy są w warunkach 

lotu nadkrytyczne. Jak wiadomo z teorii turbinowy;::h 
silników odrzutowych, oznacza to, że w całym eks
ploatacyjnym zakresie pracy turbiny stosunek ciś
nień rrr pozostaje stały. Uwzględniając powyższe uwa
gi można napisać: 

(0Pa) =-== (oF5) = (ov) = (orr-r) = O (24) 
oraz e = 1.

Wobec tego podane we wstępie artykułu równanie 
małego prŻyrostu ciągu i jednostkowego zużycia 
paliwa sprowadza się do postaci: 

(25) 

(oCR) = (oG)-(oµ)-(oR) + W 10 (oT3) - (W1o - 1) (bT2) 
(26) 

We wzorze określającym (oCR) uwzględniono, że do 
komory spalania wpływa strumień powietr1,c:. 
o. zmniejszonym wskutek upustu wydatku. Stąd też,
zgodnie z równaniem (4) pojawia się w tej zależności
człon (o�t). Prócz tego przyjęto, że przy tym nie ule
ga zmianie współczynnik wydzielania ciepła, dzięki
czemu (o�)= O.

Uwzględniając w równaniach wyjściowych (25) i (26) 
zależności (14), (16), (17), (21), (22), i (23) oraz warun
ki (24), otrzymuje się poszukiwaną zależność zmiany 
ciągu i jednostkowego zużycia paliwa od wydatku 
powietrza upuszczanego w omówionym modelu turbi
nowego silnika odrzutowego: 

1 , (oR) = 2 W (/\1) [W7 W8 Wn - (W9 - 1) W4]

(OCR)= ! W' (oµ ) { ;, (W10 - 1) - W7 w8 W9 +

(27) 

+ W9 W"+ (W1 - W3) [W10 - W11 (W io - 1)]} (28)

Wykorzystując zależności (16), (17) i (22) można 
określić zmianę temperatury przed turbiną w zależ
ności od wydatku upuszczanego powietrza i przy nie
zmiennej prędkości obrotowej: 

(bT3) = (o�,) [ ! W' (W1 - W3) + 1] (29) 

Jako przykład podano niżej wyniki obliczeń wpły
wu upustu powietrza za sprężarką na parametry tur
binowego silnika odrzutowego (bez dopalacza) o na
stępujących· parametrach wyjściowych (przy maksy
malnej prędkości obrotowej): 
R = 2500 kp rrs = 6 11s = 0,85 T2 = 515 °K 
G = 40 kG/sek nr= 2,45 11r = 0,9 T3 = 1100 °K 

rr0 = 2,23 

Prócz tego dana jest zależność sprężu i sprawności 
sprężarki od wydatku przy maksymalnej prędkości 
obrotowej, którą charakteryzują liczby wpływu Vi/3 
i W 4 wynoszące: 

W4 = -0,3

Pozostałe liczby wpływu wynoszą: 

W1 = 0,72 
W2 = 1 
W5 = 0,22 
Ws = 0 
W7 = 1,55 

W8 =1 
W9 =1 
W10 = 1,81: 
W11 = 0,44 

W= -1,01 
Przewiduje się upust wynoszący 10/o wydatku po-

wietrza przepływającego przez sprężarkę, co oznacza, 
że (oµ) = 0,01. 
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Charakterystyczne przekroje silnika turboodrzutowego 

Wykorzystując kolejno zależności (14), (16), (17), 
(23), (25) i (26) oraz powyżej podane wartości liczb 
wpływu (wyznaczone za pomocą wzorów podanych 
w niniejszym artykule) znajduje się przyrosty '.do
datnie lub ujemne) parametrów rozpatrywanego sil-

Mgr inż. WOJCIECH CEGLINSKI 

nika, które wystąpią przy rozważanym upuście Po
wietrza za sprężarką, a mianowice: 

(óR) = - 0,77U/o 
(óCR) = l,42°io 
(óT3) = 1,30/o 
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Dobór parametrów elektrycznych 

do turbinowych silników 

prądnico-rozruszników 

odrzutowych 

Do rozruchu turbinowych silników stosowane są 
prądnico-rozruszniki. Prądnico-rozrusznik oznacza 
maszynę elektryczną prądu stałego, która podczas 
rozruchu silnika pracuje jako silnik, a· następnie 
po dokonanym rozruchu - jako prądnica zasilająca 
elektryczną sieć samolotu. Korzyści, jakie płyną z za .• 
stosowania prądnico-rozrusznika, są następujące: 
1) odpada konieczność stosowania sprzęgła swobod
nego biegu, ponieważ prądnico-rozrusznik pracuje
tak w czasie rozruchu, jak i podczas normalnej pracy
silnika, 2) zyskuje się na ciężarze silnika stosując
maszynę spełniającą podwójną rolę (w porównaniu
do wariantu stosowania osobno rozrusznika i prądni
cy). Wady prądnico-rozruszników są następujące:
1) bardziej skomplikowany elektryczny układ roz
ruchowy, 2) w niektórych przypadkach zmienna prze
kładnia mechaniczna.

Określenie zmiennej charakterystyki Ms = f(n) 

Jednym z koniecznych warunków prawidłowego 
doboru prądnico-rozrusznika jest znajomość charak
terystyki turbinowego silnika odrzutowego, a więc 
zależności Ms= f (n), którą podano na rys. 1. Ms re-

M 

n 

I. Przebieg charakterystyki momentu oporowego turbinowe
_go silnika odrzutowego M

5 
= f (n) 

prezentuje moment oporowy stawiany przez układ 
sprężarka + turbina łącznie z moment.em tarcia. Wi
dzimy, że w przedziale narastania prędkości od O 
do prędkości n1 turbina nie pracuje i moment opo-
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rowy możemy określić równaniem: Ms = a + bn2
. 

Moment ten w zakresie p;ędkości O - n1 zależy głów
nie od parametrów sprężarki i rośnie w przybliżeniu 
proporcjonalnie do kwadratu prędkości obrotowej. 

Mt - reprezentuje moment pochodzący od sił tar
cia występujących w łożyskach silnika. 

prędkość n1 odpowiada początkowi pracy turbiny, 
prędkość n0 odpowiada zrównaniu się momentu opo

rowego silnika i momentu obrotowego pochodzącego 
od pracującej turbiny. 

Przebieg charakterystyki Ms= f (n) w zakresie pręd
kości od 0-n1 możemy określić na drodze: a) obli
czeniowej, b) elektrycznej. 

Metoda obliczeniowa jest dosyć skomplikowana, 
dlatego też bliżej zajmiemy się określeniem tej ch!l
rakterystyki na drodze elektrycznej. Do tego celu 
używamy maszynę elektryczną pracującą jako sil
nik z możliwością płynnej regulacji obrotów, naj
chętniej silnik obcowzbudny prądu stałego. Przy wy
borze mocy silnika kierujemy się wskazówką, aby 
Ps!!� Prozrusz- Oczywiście na tym etapie pracy 
Prozrusz (moc rozrusznika) szacujemy w przybliżeniu. 

Na rys. 2 podano schemat elektryczny układu do 
zdjęcia charakterystyki Ms= f (n). Tok postępowania 
przy zdejmowaniu charakte�·ystyki Ms = f (n) jest na
stępujący: turbinowy silnik odrzutowy z wyłączo
nym układem zapłonowym i paliwowym napędzany 
jest przez silnik elektryczny M. Ustawiając obroty 
silnika M na żądaną wartość - za pośrednictwem 
zmiany napięcia zasilającego silnik (zmiana Uc�n) -
notujemy dla każdej prędkości obrotowej napięcie na 
tworniku silnika M (woltomierz V1 ) prąd twornika 
silnika M (amperomierz A 1), napięcie zasilające uzwo
jenie wzbudzenia silnika M (woltomierz V

2), prąd 
wzbudzenia silnika M (amperomierz A2). Na podsta
wie metody strat poszczególnych występujących 
w maszynie elektrycznej określamy jej sprawność, 
a następnie moc na jej wale, która w stanie rów
nowagi jest jednocześnie mocą pobieraną przez silni:< 
turbinowy (z uwzględnieniem sprawności mechanicz
nej między silnikiem M a silnikiem lotniczym -
jeśli taka istnieje). 
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2. Schemat elektryczny układu cło zdjęcia charakterystyki 
M

s
= f (n): M - silnik elektryczny prądu stalcogo obco

wzbudny, V 1 - woltomierz magnetoelektryczny, A1 -
amperomierz magnetoelektryczny z bocznikiem, .4., - am
peromierz magnetoelektryczny, Gen - generatoi· prądu 
stałego zasilający silr,il, M, R - opornik do regulacji na
pięcia generatora, OE - obrotomierz elektryczny 

Mając mec na wale silnika turbinowego przy usta
lonych prędkościach obrotov,:ych, możemy określić 
moment oporowy stawiany przez ten siinik, i w efek
cie otrzymamy. przebieg charakterystyJ,:i Ms = f (n) -
układ sprężarka + nie pracująca turbina. Tok obli
czeń poszczególnych strat jest następujący. 

1. O b l i c z a m y  str a t y  o b c i ą ż e n i o w e
(straty te występują przy przepływie prądu 
w uzwojeniu twornika): 

L1Pobc = I� Rtc [WJ 
gdzie: 

It - natężenie prądu twornika zmierzone za po
mocą amperomierza A 1, 

Ric - całkowita oporność elektryczna w obwodzie 
twornika, 
Ric = Rt + Rp [QJ, 

Rt - opornosc uzwojenia twornika, 
Rp - oporność przejścia (między szczotką a komu

tatorem). 

Oporność Re - jako zależną od temperatury (a po
średnio od natężenia prądu lt) - określamy zatrzy
mując silnik po każdorazowym ustawieniu prędko
ści obrotowej silnika napędowego M na żądaną war
tość. Pomiaru opornosc1 dokonujemy mostkiem 
Thomsona, ewentualnie metodą techniczną. Ze wzglę
du na fakt, że przez czas upływający od chwili przer
wania prądu w obwodzie twornika silnika M (za
trzymanie silnika) do chwili przyłożenia układu 
pomiarowego uzwojenie twornika już częściowo ostyg
nie - zmierzona oporność uzwojenia jest mniejsza 
od rzeczywistej. 

W celu określenia przyrostu temperatury w chwili 
pomiaru wykonuje się kilka pomiarów oporności 
w pewnych odstępach czc1su i oblicza się na podsta
wie wzoru podanego niżej odpowiednie przyrosty 
temperatur: 

0= (234,5 + tlz) - (fJ-o - flz) 

gdzie: 
R9 - opornosc uzwojenia twornika w stanie na

grzanym ( w czasie pomiaru),
Rz - oporność uzwojenia w stanie zimnym, 
-Oz - temperatura, przy której zmierzone opM

ność Rz, 
f)-0 - temperatura czynnika chłodzącego,

zakładając, że {)0 = flz - wyrażenie ulegnie uproszcze
niu i przyjmie następującą postać: 

(234,5 + flz) 

Posługując się tymi obliczeniami wykreśla się za
leżności 0 = f (t), czyli tzw. krzywą stygnięcia. Na
jej podstawie określa się przyrost temperc>.tury dla 
t = O, tzn. w chwili przerwania prądu - a następnie 
oporność uzwojenia w chwili t = O. 

Dla �ałych maszyn okres od przerwania prądu 
w obwodzie twornika do pierwszego odczytu jest mały 
i czas wykonania wszystkich pomiarów oporności nie 
przekracza zazwyczaj kilku minut. W przeciagu tak 
krótkiego czasu nie zmieni się temperatura otoczenia 
i dlatego można operować nie przyrostami tempera
tur, lecz wprost temperaturami. Ponieważ danej tem
peraturze odpowiaJa dana oporność (wzór podano 

3, Krzywa oporności twornika 8ilnika M w funkcji czasu 
stygnięcia: Rg = f (t) 

wyże.i), a więc na 'vvykresie można rysować od ra?.u 
krzywą Rg ·= f (t), tzn. krzywą oporności w funkcji 
czasu (rys. 3). Następnie przedłuża się tę krzyw,)., 
niewiele różniącą się od prostej, aż do przecięcia siq 
z osią rzędnych. Punkt przecięcia się krzywej z osią 
rzędnych odpowiada maksymalnej oporności Rg """ 
(w chwili t = O). 

Pozostał nam do omówienia ostatni człon w wyra
żeniu na R ic - a mianowicie oporność przejścia R,,. 

Oporność ta składa się z oporności styku ruchom'c
go: szczotka - komutator oraz z oporności materiału 
szczotkowego. Pomiaru oporności przejścia dokonuje
my przed właściwymi pomiarami na silniku turbino
wym. Metoda pomiaru jest następująca. Mierzymy 
za pośrednictwem woltomierza spadek napięcia na 
szczotkach o różnych znakach ( + i - ) - następnie 
spadek napięcia na wycinkach komutatora pod tymi 
szczotkami - przy przepływie prądu w uzwojeniu 
twornika. Wartość prądu zmieniamy w granicach oó 
1 1 

4 I
n

--'- 1 -4 I,,, I,, - prąd znamionowy silnika M.

Oporność przejścia obliczamy z wyrażenia: 

[QJ 

gdzie: 

U tp - spadek napięcia na szczotkach [V], 
U t - spadek napięcia na wycinkach komutatora

[V], 
It - prąd twornika [AJ. 

Następnie sporządzamy wykres: Rp = f Ue), pokazany 
na rys. 4, z którego korzystamy przy obliczaniu 
strat obciążeniowych (dla danego Ii określamy R;,). 

A więc mając już określone wartości Re i Rp, dla 
każdych ustalonych obrotów możemy określić: 

!::,.Pobc = Ii2 Rtc [W] 

Ric = Ri + R,, = Rg max + Rp 



Rp =tflr) 

4. Oporność przejścia w funkcji prądu twornika silnika M:
RP= f (It)

2. O b 1 i c z a m y s t r a t y w u z w o j e n i u
w z b u d z e n i a :

gdzie: 

Uw napięcie panujące na uzwojeniu wzbudzeni.a 
w chwili pomiaru - mierzy woltomierz (V�), 
prąd płynący w uzwojeniu w chwili pomia
ru - mierzy amperomierz (A2). 

3. O b 1 i c z a m y s t r a t y j a ł o w e

Straty jałowe składają się ze strat mechanicznyc11
ó.Pm i strat w żelazie ó.PFe• 

Straty mechaniczne ó.Pm zależne są tylko od pręd
kości obrotowej silnika elektrycznego, natomiast 
straty w żelazie zależne są zarówno od prf;dkości 
obrotowej, jak również od wartości indukcji magn•�
tycznej w żelazie maszyny. Straty te określamy spo
sobem biegu silnikowego, który przedstawia się na
stępująco, przed właściwymi pomiarami na silniku 
turbinowym: 

- silnik elektryczny uruchamiamy jako boczni-
- kowy,

- biegnący jałowo (bez obciążenia) wartością na-
pięcia zasilającego twornik ustawiamy żądaną war
tość prędkości obrotowej. Następnie zmieniamy na
pięcie zasilające twornik i jednocześnie zmieniamy

t.P,,, 

5. Przebieg i rozdział strat biegu jałowego w funkcji kwa
dratu siły elektromotorycznej silnilrn M: t.P0 = f (E')

tak prąd magnesujący, aby prędkość obrotowa pozo
stała stała przez cały czas pomiaru. Liczba wykona
nych pomiarów powinna wynosić około 10. 

Otrzymujemy w ten sposób straty jałowe dla róż
nych napięć (sił elektromotorycznych) przy stałej 
prędkości obrotowej. Mając zmierzone napięcie U t 

i prąd It dla każdego pomiaru możemy określić war
tość siły elektromotorycznej wzbudzanej w tworniku 
silnika według wzoru: 

E=Ut-ItRtc 
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gdzie: 
Rtc - oporność całkowita obwodu twornika zmie-

rzona w stanie zimnym silnika. 
Metodyka pomiaru Rtc - jak w punkcie 1 (określenie 
strat obciążeniowych) - z tą tylko różnicą, że Rt 
mierzymy w stanie zimnym ze względu na fakt, że 
prąd biegu jałowego jest mały i przyrosty tempera
tury wirnika są małe - możliwe do pominięcia. 

Moc pobraną przez twornik badanej maszyny obli
czamy ze wzoru: 

Następnie obliczamy strat:y_ obciążeniowe w obwo
dzie twornika przy biegu jałowym: 

ó.P obc = I t2 Rtc [WJ 

oraz straty biegu jałowego: 

D.Po = Pt - D.Pabc [WJ 

Na podstawie powyższych obliczeń wykonujemy wy
kres: 

Pomiary przeprowadzamy od wartości napięcia rzę
du U = U n do napięcia, przy którym prąd twornika 
osiągnie wartość rzędu 10-15Q/o Izn . 

Przedłużając prostą P0 = f (E2) do przecięcia si� 
z osią rzędnych dokonujemy podziału ó.P0 - na stra
ty D.P111 i !).Pf"e. Wykonując pomiary dla szeregu war
tości prędkości obrotowej w zakresie od O--n1 -

otrzymujemy szereg wykresów ć,.P0 = f (E2). Przy prze
prowadzeniu właściwych pomiarów na silniku turbi
nowym - mając pomierzone Ut i I t oraz R tc w chwi
li pomiaru możemy określić wartość E ze wzoru E =
= Ui -It Rtc, następnie E2 i z wykresu D.Po = f (E2) 

dla danego E2 i danej prędkości obrotowej określam-,· 
óPm i D.PFe• 

W ten sposób mając pomierzone lub obliczone po
szczególne straty możemy obliczyć sumę strat: 

�!).P = D.Pobc + D.Pw + ĆI.Pm + D.PFe [WJ 

dla każdego punktu pomiarowego, a następnie moc 
oddaną przez silnik: 

p = p I - �t,p [WJ 
gdzie: 

P 1 - moc pobrana przez silnik M : P 1 = U i I t, 
i stąd sprawność silnika dla każdego punktu pomia
rowego: 

p
1] ,::::- • 100 [0/oJ 

P1 

Mając obliczoną w powyższy sposób moc oddaną 
można określić moment obciążenia występujący iła 
wale silnika elektrycznego: 

gdzie: 

975 P M=-- [kGmJ
net 

P - moc oddana przez silnik [kW], 
nei - prędkość obrotowa· ustalona silnika elek

trycznego odpowiadająca mocy P. 

W stanie pracy ustalonej przy zdejmowaniu chara:•�
terystyki Ms= f (n) w zakresie prędko3ci obrotowej 
O-n1 moment silnika JV1 równoważy moment oporowy



układu: sprężarka + nie pracującą turbina łącznie
z momentem tarcia, a więc: 

Ms=M' 
gdzie: 

Ms - moment oporowy silnika turbinowego, 
M' -· moment silnika M przeliczony na wał silnika

turbinowego. 

M17P M'=--
gdzie: 

TJp - spra\vność przekładni pomiędzy silnikiem NI 
a wałem silnika turbinowego. 

i= n 
nei 

i - przełożenie przekładni między silnikiem M 
a walem silnika turbinowego. 

Przeprowadzając pomiary dla różnych wartości n 
otrzymujemy po przeliczeniu szereg wartości Ms, na 
podstawie których wykreślamy krzywą Ms = f (n). 

Przy kl a dowo dla jednego ze współczesnych turbi-
11O\.vych silników odrzutowych podano na rys. 6 prze
bieg charakterystyki Ms = f (n) zdjętej metodą opi
saną wyżej. 

Określenie mocy prądnico-rozrusznika po

trzebnej do zapewnienia właściwego rozruchu 

Mając zdjętą zależność Ms = f (n) i znaną wartość: 
prędkości obrotowej n 1, można określić potrzebną moc 
prąd':1.ico-rozrusznika w sposób następujący: 

Ms 
{ink6 ;_] 

f.5 

f,O 

a 
,< ,�. 

�V 

�/ 
o' 

'JW 

I 
I/ 

I/ 

J 
�V 

Ms=f(n) �
I I 

1500 2(lJ) n (!Jbr/mirff 
6. Przebiegi charakterystyk Ms = f (n) zdjęty metodą elel�

tryczną

M 

11:;•l(n} 
Mturb=f(n)
M•f(nJ 
Mspr =f (n) 
Mr=f(nJ

n 

i. Przebiegi charakterystyk turbinowego silnllrn odrzutowe
go prądnico-rozrusznika: Ms = f (n) - wypadkowy mo
ment oporowy ul,ladu: sprężarlrn + turbin�, łącznie z me •• 
mentcm tarcia, Mspr. = f (n) - moment oporowy �pręzar
ki M = f (n) - moment rozwijany przez pracuJącą

, tHrb. 
• -1 -k M-J(n) turbinę, Mt = f (n) - moment tarcia st ni �• -

moment rozwijany przez prądnico-rozrusznik 

M5=f(n)
!1t= f(n)

Mu,=f(nJ 
Mutf(n) 
Mu/f{n) 

Mt :
-------- --------

i
------

' 

n, • 

8. Przebiegi charakterystyk turbinc•wego silnika odrzutowe
go i charakterystyk prądnico-rozrusznika dla różnych na
pięć zasilających:
Ms = f (n) - wypadkowy mom0.nt oporowy układu sprę
żarka + turbina łącznie z momentem tarcia,
M

t 
= f (n) - momerrt tarcia turbir,owego silnika odrzu

towego,
MV!= f (n) 

Mv2 = f (n) 

Mv3 = f (n)
}

- moment rozwijany przez prądnico-roz
rusznik przy napięciach zasilających V 1,
v

i
, v

3 

a) z wykresu Ms = f (n) odczytujemy dla prędkości
obrotowej wartość momentu oporowego silnika Ms max 

(rys. 7); 
b) dla zapewnienia właściwego rozruchu stosunek

momentu prądnico-rozrusznika M' 111 (przeliczonego na 
wał silnika turbinowego i odpowiadającego prędkości 
obrotowej n1) - do momentu Ms max -· powinien wy
nosić: 

M�, ---- == (1,572)Ms max 

a stąd moment prądnico-rozrusznika M',, 1 = (1,5-,
...;-2) Ms"'"-'' 

c) moc prądnico-rozrusznika przy prędkości obro-
towej n1 określamy ze wzoru: 

Pni = 1,027 .lvl'n1 n1 

a uwzględniając sprawność przekładni - 11/J, moc 
prądnicc,-rozrusznika (na jego wale) wyniesie: 

W przypadku, gdy dysponujemy prądnico-rozruszni
ldem i chcemy sprawdzić, czy będzie on odpowiedni 
dla zapewnienia właściwego rozruchu postępujemy 
w sposób następujący: 

a) na wspólnym wykresie - z określoną wcześniej
charakterystyką Ms = f (n) - nanosimy charaktery
styki mechaniczne posiadanego prądorozrusznika -
przeliczone na wał silnika turbinowego. Charakterys
tyki mechaniczne zdejmujemy - np. za pomoc?, ha
mownicy elektrodynamicznej dla różnych napięć zasi
lających przy prądzie wzbudzenia i,nb = const (rys. 8);

b) dla prędkości obrotowej n1 - spra\.vdzamy wa
runek, czy M„ 1;;;, (1,5-,-2,0) Ms max wybierając charakte
rystykę M' - dla napięcia, które w przybliżeniu bę
dzie odpowfadało wartości eksploatacyjnej (uwzgl�d
nienie spadków napięć, mocy źródła zasilającego, wa
runków eksploatacyjnych); 
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c) jeżeli warunek M',,1 � (1,5+-2,0) Ms max jest speł
niony - prądnico-rozrusznik jest odpowiedni dla za
pewnienia prawidłowego rozruchu. 

Określenie czasu rozruchu 

Czas rozruchu jest bardzo ważnym parametrem 
silnika turbinowego; jest on określony odcinkiem cza
su zawartym od t1 = O do t2 - odpowiadającem:..1 
prędkości obrotowej n2 (moment odłączenia prądnico
-rozrusznika). Przekroczenie optymalnego czasu roz
ruchu prowadzi do nadmiernego wzrostu temperatury 
gazów wylotowych turbinowego silnika odrzutowego. 

Wychodząc z zależności na moment dynamiczny: 

Mct =M' - M,=I 
n dn -•--

30 dt 

gdzie: 

M' - moment rozwijany przez prądnico-rozrusz
nik, 

Ms -- oporowy moment wypadkowy układu: sprę
żarka + turbina, 

I - moment bezwładności mas wirujących zre
dukowany do wału silnika lotniczego. 

Otrzymujemy wyrażenie ogólne na czas trwania 
rozruchu: 

n 

t, = 3: J J
o 

Wyznaczenie czasu rozruchu z tego równani.a jest 
trudne do osiągnięcia ze względu na fakt, że Md

zmienia się w trakcie rozruchu. 
Dogodniej jest korzystać z następującej postaci 

tego wzoru: 

k 

I 
Tok postępowania dla określenia t„ jest następu

jący: 
a) na podstawie posiadanych wykresów Ms = f (n)

Mt= f (n) - patrz TL, zeszyt 3 z 1965 r. i M' =
= f (n) wykreślamy przebieg momentu dynamicznego 
Mct = f (n) - rys. 9; 

Md 

-----T 

I 
I 
I 
I 
I 
I 
I I 

_.,JtJn-
: I 

n, n 

9. Przebieg momentu dynamicznego układu prądnico-rozrusz
nik + turbinowy silnik odrzutowy: Md= f (n) 

b) otrzymany przebieg Ma = f (n) dzielimy na do
statecznie dużą liczbę odcinków K w zakresie pręd
kości od n = O do n= n2, a następnie na każdym 
odcinku tn wyznaczamy średnią wartość momentu 
dynamicznego. 
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Czas rozruchu dla współczesnych turbinowych sil

ników odrzutowych zawiera się w granicach 30+

--;-40 sek. 

U wagi ogólne dotyczące konstrukcji prądnico
-rozruszników 

Prądnico-rozruszniki wykonywane są jako maszyny 
bocznikowe i względnie jako maszyny szeregowo
-bocznikowe. 

Prądnico-rozruszniki szeregowo-bocznikowe pracują 
w trakcie rozruchu jako szeregowo-bocznikowe· (I etap 
rozruchu szeregowo-bocznikowy, II etap rozruchu -
szeregowy), w pracy prądnicowe.i pracują jako ma
szyny bocznikowe. 

Na rys. 10 podano przykładowo konstrukcję prąd
nico-rozrusznika typu GSR-ST6000A produkcji ra
dzieckiej, a na rysunku 11 schemat elektryczny po
łączeń tego prądnico-rozrusznika. Parametry elek
tryczne prądnico-rozrusznika GSR-ST6000A są poda
ne w tablicy. 

Uzwojenie 
Praca silnikowa szeregowo- Uzwojenie 

-bocznikowe szeregowe

Nominalne napięcie zasilające 2i V 21 V 

Moment znamionowy 1,8 kGm 1,1 kGm 
Prędkość obrotowa przy obcią-

żeniu momentem znamiona-
wym (nie mniej od) 1400 obr/min 2400 obr/min 

Prąd pobierany 
(nie wię!,szy od) 210 /1. 230 A

Rodzaj pracy 5 cykli 40-sekundowych. Po 
każdym cyklu przerwa 2 

minuty 

Praca prądnicowa 

Napięcie znamionowe 28,5 V 

Prąd znamionowy 200 A 
Moc (przy 30 V) 6000 W 
Prędkość obrotowa 4000-9000 obr/min 
Rodzaj pracy ciągła 

Często jako prądnico-rozruszniki stosowane są lot
nicze prądnice prądu stałego. 

Niżej podamy zależności między mocą maszyny 
w pracy prądnicowej i pracy silnikowej: 

gdzie: 

Pp - moc prądnicy przy prędkości obrotowej po-
czątkowej np, 

P, - moc rozrusznika przy prędkości n,= n1, 

np - początkowa prędkość obrotowa prądnicy, 

Tc-r - prędkość obrotowa prądnicy pracującej jako 

rozrusznik, odpowiadająca prędkości obroto
wej n1 (wejście turbiny do pracy), 

ip - przełożenie między silnikiem lotniczym 
a prądnicą,

K - współczynnik przec1ązenia prądowego prąd
nicy przy pracy jako silnik elektryczny (ze 



10. Konstrukcja prądnico-rozrusznika typu GSR-ST 6000A: 

g 6 

o 

1 - korpus, 2 - twornik, 3 - tabliczka zaciskowa, 4 -- szczotlrn, 5 - wentylator, 6 - komutator, 7 - zacisJ,, 

8 - kołpak wlotu powietrza, 9 - zacisk, 1!i - biegun komutacyjny, 11 - uzwojenie komutacyjne, 12 - uzwoje

nie wzbudzenia bocznikowego, 14 - biegun główny 

względu na krótki okres rozruchu dopuszcza 
się większe obciążenie prądowe prądnicy 
przy pracy silnikowej). 

Przykładowo przyjmując: 

np = 3800 obr/min, 
n1 = nr = 700+800 obr/min, 
k

p
= 1,5, 

otrzymamy zależność: 

Pr 
p- = 0,3ip 

p 

11. Schemat połączeń elektrycznych prądnico-rozrusznika 

GSR-ST 6000A

Ze wzoru podanego wyżej wynika, że dla podwyż
szenia mocy prądnicy pracującej jako rozrusznik ko-

nieczne jest podwyższenie położenia (i
p 

= _
nP max

> 1),
nps 

jednak drugi przeciwstawny warunek mówi o tym, że 
przełożenie w pracy prądnicowej powinno być mniej
sze od jedności ip < 1 (ograniczenie ze względu na 
parametry konstrukcyjne prądnic lotniczych). Te 
dwa przeciwstawne warunki prowadzą do koniec:�
ności: 

a) stosowania zmiennych podwójnych przekładni
(przekładnt dla pracy silnikowej ir > 1 dla pracy 
prądnicowej ip < 1, 

b) stosowania prądnic o dużej mocy (celowe dla
samolotów o dużym poborze energii elektrycznej). 

Na przykład przy przełoż.eniu ip = 1 prądnice o mo
cy rzędu 9+24 kW wykorzystane w charakterze roz
ruszników będą oddawały przy pracy silnikowej moc 
rzędu 3+8 kW. 
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1. Fotografia dobrze charakteryzuje warunki, w jal,ich odbywają się loty op�racyjne samolotów rolniczy-::h 

Inż. FELIKS BORODZIK 
629.l38-473 

Niektóre 
wpływ na 

zagadnienia lotnictwa 
własności rolniczych 

rolniczego 
aparatów lataiących 

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

1) zabiegi chemiczne przeprowadzane z powietrza są
wyrażnie skuteczniejsze niż przy użyciu maszyn na
ziemnych, 

2) koszt obróbki ·1 hektara, z samolotu, już nawet
przy obecnym poziomie sprzętu, jest niższy niż przy 
zastosowaniu urządzenia naziemnego, 

3) samolot wydajnością przewyższa kilkudziesięcio
krotnie wszelkie, nawet najbardziej sprawne urzą
dzenia naziemne. 

Przyczyny te są więc łatwo wyliczalnymi efektami 
ekonomicznymi. Wielkość zaś tych efektów zależy 
przede wszystkim od organizacji prac rolniczo-iotni
czych oraz od jakości sprzętu. Przy czym pojęcie ja
kości obejmuje nie tylko jakość w sensie niezawodno
ści, ale również w sensie spełnienia wymagań agro
technicznych przez pokładową aparaturę rolniczą oraz 
ekonomiczne przystosowanie się samolotu (latającego 
aparatu) do organizacyjnych i technicznych wymogów 
wykonawstwa prac rolniczo-lotniczych. 

Ciągle jeszcze większość z samolotów rolniczych to 
adaptacja do tego celów samolotów wielocelowych lub 
sportowych (turystycznych). Jeśli więc chodzi o roz
wój lotnictwa rolniczego pod względem konstrukcyj
nym, są to dopiero początki. 

Zapotrzebowanie na usługi agrolotnicze natomiast 
ciągle wzrasta. Publikowane przez ONZ (FAO) liczby 
dotyczące sytuacji żywnosc1owej świata świadczą 
o pogłębiającym się stale w tej dziedzinie kryzysie.

Oblicza się, że trzeba byłoby stosować rocznie oko
ło 30 milionów ton nawozów sztucznych (obecnie 
łączna produkcja krajów kapitalistycznych wraz ze 
Stanami Zjednoczonymi wynosi około 25 milionów 
ton). Te olbrzymie ilości środków chemicznych mogą 
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być rozprowadzane tylko przy użyciu wysokowydaj
nych maszyn rolniczych. Rolę tych maszyn powinno 
spełnić lotnictwo rolnicze, tym bardziej, że samolot 
czy śmigłowiec daje większą efektywność stosowania 
tych samych środków chemicznych. 

Międzynarodowe Centrum Lotnictwa Rolniczego w 

Hadze podaje, że obecnie światowa flota lotnictwa 
rolniczego liczy około 16 OOO samolotów i kilkaset 
śmigłowców. Obszar obrabiany przez nie wynosi po• 

nad 80 milionów hektarów. 

Należy się spodziewać, że w najbliższych latach za

równo obszar obrabiany przez lotnictwo, jak i liczb.a 

eksploatowanych samolotów rolniczych będzie szybko 

\Vzrastać. Będzie to następowało tym szybciej, im le

piej lotnictwo przystosuje sir;; do potrzeb rolnictwa. 

Profil lotu operacyjnego - określenie jednostkowego 

czasu cyklu operacyjnego 

Technika wykonywania lotu operacyjnego zależy 

przede wszystkim od następujących czynników: 

1) warunki terenowe (położenie obrabianego pola
względem lądowiska roboczego, wielkość i kształt 

obrabianych pól, rodzaje i ilość przeszkód terenowych 

i tym podobne); 

2) rodzaje wykonywanego zabiegu (środki chemicz

ne, rodzaj zwalczanego szkodnika lub choroby, rodzaj 
obrabianej uprawy); 

3) rodzaje eksploatowanego sprzętu (samolot, śmi

głowiec, mały, średni i duży); 

4) sprawność organizacyjna prowadzenia prac (orga

nizacja prac załadowczych, obsługi sprzętu, zaopatrze

nia w paliwo i smary i tym podobne). 



Te c�ter! podstawowe czynniki bynajmniej nie wy
czerpuJą listy wszystkic)1 parametrów wpływających, 
c:ę�to nawet w sposób wyraźny _ na zmianę tech
mki lotu operacyjnego. Tym niemniej w początko
wych rozważaniach można je pominąć i rozpatrywać 
schemat lotu operacyjnego w odizolowaniu od tych 
parametrów, które zmieniają się w sposób dość p;zy
padkowy. 

Schemat operacyjnego lotu Ag pokazano na rys. 5. 
Obejmuje on trzy grupy zagadnień: 1) zagadnienia 
związane z czynnościami odbywającymi się na lądo
wisku roboczym, 2) zagadnienie lotów r:oboczych 
i nawrotów, 3) zagadnienie dolotów. 

Ponieważ wydajność samolotu rolniczEgo zależy 
od czasu potrzebnego na wykonanie określonego za
biegu agrotechnicznego na określonym obszarz::-, sche
mat lotu operacyjnego należy rozpatrywać jako sumę 
funkcji czasów zużytych na wykonanie poszczególnych 
faz cyklu operacyjnego. 

Całkowity czas potrzebny do wykonania cyklu ope
racyjnego będzie wynosił: 

T = T' z + T' d + T' r + T' n 

gdzie: 

T' z - czas przygotowania naziemnego,
T',1 - czas dolotów,
T' r - czas lotu roboczego,
T',, - czas nawrotów.

Ze względu na to, że czas potrzebny do wykonania 
cyklu operacyjnego zaleźny jest również od warun
ków terenowych (przede wszystkim od wielkości 
i kształtów obrabianego pola) słuszniejsze jest rozpa
trywanie jednostkowego czasu, potrzebnego do obrób
ki jednego hektara. 

Czas jednostkowy wyrażony w sek/ha będzie wy
nosił: 
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2. wzrost powierzchni obsługiwane} przez lotnictwo rolnicze
w Polsce i Iuajach sąsiadujących 

Rzeczywisry rozkforf 
cllem1k0(/DW 

i. 

Wymo9onv rozkład 
ct1em1kofiow 

szerokość smugi fm) 

3. Poprzeczny przekrój smugi:
s - robocza szerokość smugi, se - całkowita szerol,ośt'.!
smugi 

Poszczególne składniki powyższej sumy można
przedstawić następująco: 

jednostkowy czas przygotowania naziemnego (tz) 
będzie zawierał czas potrzebny na całą operacje; 
naziemną (T2) składającą się z lądowania, kołowa
nia, na.pełniania zbiornika chemikaliami oraz star
tu. Czas ten może być dodatkowo powiększony 
o przypadającą na każde lądowanie część czasu
potrzebnego na zatankowanie paliwa. Można rów
nież założyć, że tankowanie odbywa się jedno
cześnie z ładowaniem chemikaliów, nie zwiększając
czasu trwania ładowania.

Ponieważ czas operacji naziemnej będzie się powta
rzał w stosunku wprost proporcjonalnym do stosowa
nej w rozpatrywanym przypadku dawki środków 
chemicznych (d) i odwrotnie proporcjonalnym do la-

Poczatek po/o 
!!l!J.Skony średni rozkroo cllem#:o!idw 
fl!l.mD()@!J. rozkfao C/Jemikafiów IIJOd!użn� 

4. Podłużny przekrój smugi

<§ '<'i 

Il/ s-, 

----------

5. Schemat operacyjnego lotu Ag:
s - robocza szerokość smugi, h - wysokość lotu roboczego

dunku środków chemicznych (Qci), czas jednostkowy 
przygotowania naziemnego będzie wynosił: 

d 
tz = -Q Tz 

eh 
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jednostkowy czas dolotu będzie wprost proporcjonalny 
do średniej odległości obrabianego pola od lądowiska 
roboczego (a) i dawki środków chemicznych (d) oraz
odwrotnie proporcjonalny do prędkości przelotowej 
samolotu (śmigłowca) V P oraz załadunku środków 
chemicznych. 

Dla uproszczenia można założyć, że długości toru 
lotu samolotu (śmigłowca) od lądowiska do pola 
równa się długości toru lotu samolotu od pola do 
lądowiska, a ta z kolei równa się średniej odległości 
pola od lądowiska. Ponieważ odległość tę samolot 
(śmigłowiec) przebywa dwukrotnie (lecąc tam i z po
wrotem), jednostkowy czas dolotu wyniesie: 

Jednostkowy czas lotu roboczego jest odwrotnie 
proporcjonalny do prędkości roboczej (V,) i do robo
czej szerokości smugi (s) rozpylanych (rozpryskiwa
nych) chemikaliów: 

Jednostkowy czas nawrotu zawiera czas potrzebny 
do wykonania nawrotu (TN) składający się z czasu
nabrania wysokości bezpiecznego zakrętu, czasu wy
konania zakrętu o 180° i czasu zejścia z wysokości 
bezpiecznego wykonywania zakrętu do wyrnkości lotu 
roboczego. Jednostkowy czas nawrotu jest ponad to 
odwrotnie proporcjonalny do roboczej szerokości smu
gi (s) i średniej długości obrabianego pola (L): 

Po zestawieniu powyższych składników i uporząd
kowaniu jednostek (prędkości w misek) wielkości 
liniowe w m, ciężar w kG, wydatek w kG/m2, powsta
nie zależność określająca jednostkowy czas cyklu 
operacyjnego zwany nieraz czasem właściwym pracy 
samolotu [2]: 

t =--= 1 Q4 [-d- T z + 2 a • d + _1 _ + T N
] 

Qch V p • Qch V r • s s • l

Zależność powyższa po raz pierwszy została zesta
wiona przez prof. Baltina (NRD) z tą różnicą, że 
mvzg1.ędniała dodatkowy składnik wynikający z czasu 
potrzebnego na przelot od jednego do drugiego pola 
w przypadku obrabiania w jednym locie kilku pól. 

Ponieważ jednak stosowanie metody obrabiania kil
ku pól w jednym locie zależy od wielu czynnikÓ'N, 
w rozważaniach niniejszych składnik ten pominięto. 

Ekonomika stosowania lotnictwa w rolnictwie zale
ży przede wszystkim od dwóch podstawowych czyn
ników: od kosztu godziny lotu i od wydajności samo
lotu (śmigłowca). Wprawdzie wydajność samolotu jest 
bez porównania wyższa od wydajności nawet naj
sprawniejszych urządzeń naziemnych, jednak ze 
względu na stosunkowo wysoki koszt godziny lotu 
celowe jest zwrócenie uwagi na to zagadnienie. 

Praktyczną wydajność samolotu (śmigłowca) rolni
czego można przedstawić w formie poniższej zależ
ności: 
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3600 
WP = -- [ha/godz] 

t 

gdzie: t -- jednostkowy czas cyklu operacyjnego. 

Można więc powiedzieć, że wydajność samolotu 
rolniczego zależy bezpośrednio od czasu jednostkoweg0 
potrzebnego do wykonania cyklu roboczs=go, przypada
jącego na jc:den hektar. Im czas ten będzie krótszy, 
tym wydajność samolotu będzie większa. Spośród 
parametrów wpłyv,:ających na czas trwania cyklu 
roboczego można wyodrębnić trzy ich grupy. DCJ 
pierwszej grupy nalEży zaliczyć parametry konstruk
cyjne odgrywające o tyle poważną rolę, że ich wpływ 
obserwuje się we wszystkich składnikach sumy czasów 
jcdnostl>::owych. Od parametrów tych zależą: 

Qch - udźwig środków chemicznych,
T z - czas potrzebny do operacji naziemnej (start, 

lądowanie, kołowanie, możliwości szybkiego tanko
wania i załadowania, wyłączanie i uruchamianie sil
nika lub możliwość dokonywania operacji naziemnych 
przy pracującym silniku itp.), 

V P 
- prędkość przelotowa samolotu (śmigłowca)

z pełnym ładunkiem i pustego (powrót z nad pola 
na lądowisko), 

V r - prędkość robocza samolotu (śmigłowca),
T w - czas potrzebny do wykonania nawrotu. 

Od własności konstrukcyjnych samych urządzeń rol
niczych zależą: 

eł - dawka w kG lub litrach na hektar zależna od 
wydatku środków chemicznych (kG lub litrów na 
sekundę), 

s - robocza szerokość smugi rozprzestrzenianych 
środków chemicznych. 

Do drugiej grupy parametrów można zaliczyć te, 
które należy traktować jako wymagania stawiane 
samolotom i śmigłowcom rolniczym. Będą to: 

d\ - dawka środków chemicznych w kG lub litrach 
na hektar wymagana dla danego zabiegu agrotech
nicznego, 

l - średnia długość obrabianego pola związana ze
średnią wielkością pól poddawanych zabiegom agro
technicznym z powietrza, 

lia/godz 

Samolot ro!nicz /3owron· 

20 

Opryskiwacze i opylacze 
traktorowe 
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ORC- VO 
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6. Porównanie wydajności samolotu
rowych
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7. Zmiana jednostkowego czasu trwania cyklu roboczego 

w zależności cd wielkości dawki środków chemicznych

na hektar (samolot PZL-101 „Gawron", pole F = 5 ha) 

a - odległość lądowiska roboczego od obrabianego 

pola, która może być uwarunkowana właściwościami 
terenu, w którym prowadzone są prace agrolotnicze. 

Trzecia grupa to parametry związane z organizacją 
pracy: 

T z - czas operacji naziemnych, a przede wszystkim 
czas załadowywania środków chemicznych, 

a - odległość od lądowiska do obrabianego pola, 

która szczególnie przy większych dawkach powinna 
być możliwie jak najmniejsza. 

Zwrócić należy uwagę na fakt, że niektóre z para

metrów występują w dwóch grupach. Wynika to ze 
złożoności niektórych parametrów (np. T z) lub ich 

współzależności od różnych grup czynników (np. a).

Rozpatrując zagadnienie wpływu poszczególnych 

parametrów na własności samolotów (śmigłowców) 

rolniczych, w niniejszych rozważaniach ograniczono 

się tylko do tych czynników, które nie zmieniają 

w zasadzie swych własności pod wpływem takiego 

czy innego rozwiązania konstrukcyjnego. Będą to 

przede wszystkim parametry zaliczane do grupy dru

giej. 

Jedi1ym z tych parametrów mającym duży wpływ 

na czas jednostkowy jest dawka środków chemicz
nych. z wykresu na rys. 7 widać wyraźnie, że wraz 

ze zmniejszaniem dawki bardzo szybko maleje czas 

potrzebny do obróbki jednego hektara. Z ekonomicz
no-technicznego punktu widzenia jest to jedna z prost
szych dróg obniżenia kosztów zabiegu agrolotniczego, 

gdyż stosowane obecnie środki chemiczne mają jedy

nie od 1 do 20�/o substancji czynnej w stosunku do 
masy rozpylanej lub rozpryskiwanej. Teoretycznie 

do zniszczenia przeciętnie występujących szkodników 

wystarczyłoby około 200 G środków owadobójczych 

na hektar. Tymczasem stosuje się dawki nawet do 

200 kG na hektar, czyli 1000 razy więcej. 

Zwiększanie więc stężenia środków chemicznych 

i tą drogą zmniejszanie dawki na hektar, a w kon

sekwencji i zwiększanie wydajności samolotów (śmi-

IO 50 100 !XlJ /(.fl) k6,'llo 

8. Dawid środków chemicznych stosowanych obecnie w pra

cach agrolotniczych 

głowców) rolniczych jest na pewno jakimś kierunkiem 

perspektywicznym. Jakie będą jednak ostateczne wy

niki prac z tym związanych, trudno jest przewidzieć. 

Na razie są prowadzone próby stosowania na przy

kład nawozów sztucznych o stężeniu do 40¼. Wiado

mo jednak, że jeśli chodzi o stosowanie środków ovva
dobójczych, to występują tu pewne przeciwwskazania; 
stwierdzono na przykład iż szereg szkodników szyb
ciej uodparnia:, się na działanie bardziej stężonych 

środków. Natomiast owady, które niszczą zwalczane 
szkodniki i są więc naturalnym sprzymierzeńcem 

człowieka, bardziej giną od środków o większym 
stężeniu. 

W każdym przypadku można stwierdzić, że bar
dziej stężone środki chemiczne będą wymagały bar
dziej precyzyjnego działania aparatury rolniczej za

równo pod względem równomierności, jak i dawko

wania. 
Przedstawiony na rys. 7 wykres t = Ud wymaga 

dodatkowych wyjaśnień. Mianowicie obliczenia poda

nych tu wielkości zostały wykonane przy następują
cych założeniach. 

Dawka środka chemicznego zależna jest między 

innymi od wydatku środków chemicznych i całko

witej szerokości smugi. Z rys. 8 widać, że różne 

dawki wymagane są przy różnych rodzajach zabiegów 
agrotechnicznych, a zatem muszą być realizowane 

za pomocą różnych pokładowych urządzeń rolniczych. 
Przy różnych więc urządzeniach i różnych środkach 

praktycznie otrzymuje się różne szerokości smugi dla 

różnych dawek. Ponieważ z kolei czas jednostkowy 

jest zależny również od roboczej szerokości smugi, 

wprowadzono do obliczeń zastępczą szerokość smugi 

jednakową dla całego zakresu rozpatrywanych dawek. 

Zastępcza szerokość smugi została obliczona proporcjo

nalnie do praktycznych szerokości smugi uzyskiwa

nych przy pracach z zastosowaniem różnych urządzeń 

i proporcjonalnie do ilości wykonywanych prac z od

powiednią aparaturą. Przeliczenia oparte o dane 

z eksploatacji samolotu PZL-101 „Gawron•· podano 

w tablicy 1. 

Dzięki wprowadzeniu pojęcia zastępczej szerokości 

smugi wszystkie funkcje związane z czasem jedno

stkowym mają charakter c;:iągły w całym zakresie 

używanych dawek (od 1,5 do 400, a nawet 1000 kG/ha). 

3J 



T ab I i c a 1. Przeliczenie zastępczej szerokości smugi środków 

chemicznych samolotu PZL-101A „Gawron" 

Robocza szer. Procent danego Składnik sze-

smugi zabiegu w sto 4 rokości zastęp-
Rodzaj zabiegu sunku do wszyst- czej 

(m) kich prac agro-

lotniczych (m) 

Opryskiwanie 

drobnokropliste 45 20 9,0 
Opylanie 100 20 20,0 
Opryskiwanie roz-

tworami wodnymi 25 20 5,0 
Nawożenie sztucz„ 

nymi nawozami 

stałymi (pyliste, 
granulaty) 12 40 

I 
4,8 

Razem I 100 I 38,8 

Zastępcza szerokość smugi śr. chemicznych Sz = 38,8, 39 m. 

Następnym założeniem zbliżającym obliczenie teo
retyczne do praktycznie osiąganych wyników jest 
przyjęcie zmiennej odległości pola od lądowiska robo
czego. Zmienność ta uzależniona jest od wielkości 
stosowanej dawki (rys. 9). W zasadzie można byłoby 
ogólnie powiedzieć, że odległość dolotu powinna być 

jak najmniejsza. Jednak ze względu na warunki tere
nowe nie zawsze istnieje możliwość zorganizowania 
lądowiska roboczego w bezpośredniej bliskości obra
biartbgo pola. O ile jednak większe odległości dolotu 
mogq wchodzić w grę przy małych dawkach środków 
chemicznych, o tyle w miarę wzrostu dawki długie 
doloty są niedopuszczalne i jeśli wychodzą poza gór
ną granicę podaną na wykresie (rys. 9), to świadczą 
o nieudolności organizacyjnej. Aby więc ułatwić
przedsiębiorstwu agrolotniczemu wybranie odpowied
nich lądowisk możliwie blisko obrabianego pola, wy
maga się, aby samoloty rolnicze miały stosunkowo
bardzo krótki start i lądowanie.

W praktyce najczęściej lądowiska robocze organi
zuje się na polach, z których uprawy już zostały 
zebrane (specjalnie w tym celu nie zaorany kawałek 
rżyska), lub z góry zakłada się zniszczenie upraw na 
pewnym odcinku (pola koniczyny lub seradeli, na 
przykład ną Węgrzech). 

o 
/ 

100 200 (k6/l!o) 300 
/Jowko srodl<dw cliemicznycń 

9. Pożądana zmiana odległości obrabianego pola od lądo
wiska roboczego w zależności od wielkości dawki środ!{ów 
chemicznych (samolot PZL-101 „Gawron") 
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Lądowisko można też zorganizować na ugorach 
i pastwiskach. Sytuacja jest trudniejsza, jeśli w po
bliżu pola jest na przykład teren kamienisty (okolice 
podgórskie i górskie) . lub podmokły (szczególnie 
w okresie wiosennych roztopów). Można wtedy wy
korzystywać odcinki bitych! dróg (jak na przykład 
w Finlandii) lub przygotowywać specjalne lądowiska 
z utwardzaną nawierzchnią. W przypadku konieczno
ści przygotowywania specjalnych lądowisk odległości 
dolotu należy traktować już nie tylko jako parametr 
zależny od organizacji prac, ale przede wszystkim -
jako wymaganie. 

Warto tu wspomnieć o przeprowadzonych ostatnio 
eksperymentach zmierzających do wyeliminowania 
naziemnego transportu chemikaliów i operowanie sa
molotami z lądowiska roboczego odległego od obra
bianych pól o ponad 100 km. Analizy tych ekspery
mentów wykazały, że aby tak prowadzone prace 
utrzymywały się na obecnym poziomie wskaźników 
ekonomicznych, stosowane samoloty powinny mieć 
udźwig środków chemicznych (Qc11) rzędu 15 ton. 
(Udźwig chemikaliów dla PZL-101 „Gawron" wynosi 
0,5 ton, udźwig dla An-2 - 1,2 tony). 

Z wykresów (rys. 10) widać, źe w miarę wzrostu 
dawki środków chemicznych zmiana czasu jednostko
wego w funkcji odległości dolotu przebiega coraz 
bardziej stromo. Stromość tę łagodzi wzrost udźwigu 
środków chemicznych. Stąd wniosek, że dla duźych 
samolotów rolniczych mniej istotna jest odległość 
dolotu niż dla samolotów mniejszych. Potwierdzają 
to doświadczenia węgierskie, gdzie przyjęto jako re
gułę, że odległość dolotu przy nawożeniu (d = 150-
-250 kG/ha) nie może przekraczać 5 km. (Na Wę
grzech pracują wyłącznie samoloty PZL-101 „Gaw
ron").

Następnym parametrem z grupy „narzucających" 
wymagania stawiane samolotom i śmigłowcom rolni
czym jest średnia długość obrabianego pola. Wielkość 
ta jest zmienna i zależy od bardzo wielu czynników 
terenowych, fitologicznych, agrotechnicznych, poziomu 
kultury agrotechnicznej i innych. Zebrana na ten te-
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mat statystyka wskazuje na pewną zależność długości 
pola od jego powierzchni. 

I tak dla warunków Europy środkowej i zachod
niej wielkość tę można określić według następującej 
zależności: 

L = 1,414J/F

gdzie: F - powierzchnia obrabianego pola. 

Obliczana w powyższy sposób długość pola jest 
wartością średnią, którą można przyjąć do rozwazan 
teoretycznych o charakterze ogólnym, jednak przy 
wszelkich rozważaniach szczegółowych dotyczących na 
przykład planu przeprowadzenia prac agrolotniczych 
w danym terenie posługiwać się trzeba wartościami 
rzecL:/\vistymi. Konieczne to jest z tego względu, że 
stosowane• do tej pory systemy sygnalizacji i znako
wania pól przy pracach agrolotniczych nie zezwalają 
na przerwanie opylania czy opryskiwania w dowol
nym miejscu. 

Zc>.kłada się, że powrót samolotu na lądowisko w ce
lu uzupełnienia chemikaliów nastąpi po wykonaniu 
odpowiedniej liczby lotów roboczych na pełną długość 
pola. Przerwanie opylania, na przykład w połowie 
długości pola nie zapewnia wymaganej równomier
ności. Tak więc długość pola jest z jednej strony 
parametrem narzucającym praktyczny zasięg robo
czy - z drugiej strony parametrem wyjściowym do 
sporządzania szczegółowych planów operacyjnych. 

Zasięg roboczy można określić z następującej zależ
ności: 

gdzie: 

Qch - ilość chemikaliów w zbiorniku w kG,
cl - dawka chemikaliów w kG/ha, 
s - szerokość robocza smugi w m.

Jeśli zasięg roboczy jest większy od długości pola, 
wtedy można napisać, że: 

ZR = i. L 
gdzie: 

i - liczba przelotów roboczych nad polem, 
L - długość pola w m.
Po porównaniu powyższych wzorów otrzymuje się 

zależność, która ma duże znaczenie praktyczne: 

Qch = i • L • cl • S • 10-4 

Ponieważ i może być tylko liczbą całkowitą, otrzy
muje się więc według powyższego praktyczny, opła-.
calny ładunek środków chemicznych, który jest mniej
szy od nominalnego udźwigu chemikaliów: 

Qch • P = E: • Qch 

gdzie: 
Qch • p - praktyczna ilość chemikaliów w zbiorniku,

e - tak zwany współczynnik napełnienia wa
hający się od 0-,86 do 0,95,

Qc,, - całkowity udźwig chemikaliów.

Na podstawie analizy powyższych zależności ustala 
sie również szczegółowy plan operacyjny: jeśli na 
pr�ykład zasięg roboczy jest mniejszy od długości 
13ola, trzeba je podzielić na odpowiednio oznakowane 
w terenie sektory. 

Gdy zasięg jest równy długości pola, można zasto
sować metodę operowania z dwóch lotnisk, to znaczy 

·-.;Sł.� 
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czas trwania of}eroąi naziemnej IDO% 

li. Skladnil,i czasu trwania operacji naziemnej 

samolot uzupełnia chemikalia raz na lądowisku poło
żonym po jednej, raz po drugiej stronie obrabianego 
pola - skraca się w ten sposób odległości dolotu. 
Gdy wreszcie zasięg roboczy przewyższa odpowiednią 
krotność długości pola potrzebną do obróbki całego 
pola - można w jednym locie obrobić kilka pól. 
Przy jęty zaś system obróbki tych pół będzie zależał 
od wzajemnego ich usytuowania w terenie. 

Ostatnim z pozakonstrukcyjnych parametrów wpły
wających na jednostkowy czas cyklu roboczego jest 
czas trwania operacji naziemnej (T z). Wprawdzie roz
łożenie tego parametru na czynniki pierwsze wyka
zuje jego ścisłe powiązanie z parametrami aerodyna
miczno-konst:rukcyjnymi, jednak w praktyce wszyst
kie niedociągnięcia natury organizacyjnej najostrzej 
uwidaczniają się właśnie tu. W parametrze tym 
w warunkach dostatecznego poziomu organizacji pracy 
na lądowisku takie składniki jak start, lądowanie 
i kołowanie stanowią zaledwie około lO'l/o całego 
czasu. Reszta to czynności związane z samym łado-
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12. Zmiana czasu jednostkowego w funkcji dawki przeliczona 

dla samolotu PZL-101 „Gawron" dla pola o powierzchni 

F = 5 ha 
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waniem zbiornika i zapuszczaniem oraz grzaniem 

silnika. Pamiętać tu należy, że im dłużej trwa łado
wanie, tym z kolei dłużej trzeba grzać silnik (szcze

gólnie w chłodnej porze roku). Tymczasem wpływ 
czasu operacji naziemnych na całkowity czas jed
nostkowy jest znaczny, co najlepiej przedstawia wy
kres na rys. 12. 

Widzimy tam wyraźnie, że szczególnie przy więk-
szych dawkach na hektar warto dołożyć starań, aby 

do minimum skrócić czas ładowania chemikaliów. 
Uzyskać to można najłatwiej przez mechanizację 
prac załadunkowych. 

Ze zagadnienie to wcale nie jest proste, wskazują 
na to najlepiej doświadczenia prowadzone na Wę
grzech. Intensywne prace agrolotnicze prowadzono 
tam od szeregu lat, stosując załadunek ręcznie przez 
dobrze zorganizowane zespoły ładowaczy. W niedłu
gim czasie zespoły te osiągnęły tak krótkie czasy 
załadunku, -ż.e wprowadzenie (na razie próbne) me
chanicznych urządzeń załadowczych nie skróciło, 
a wydłużyło czas załadunku (tablica 2). 

T a b I i c a 2. Porównanie czasów załadowania środków chemicz

nych do pokładowego zbiornika samololu PZL-101 „Gawron" 

(Qeh = 500 kG) 

Czas załadowania w sekundach 

Czynności ładowarka ręcznie za po- ręcznie bczpo-

śli1nakowa mocą kubełków średnio z ,,,or-
k6w 50 

Pr2ygotowania do 
ładowania 190 11 11 

Ładowanie 42 95 80 
Przygotowanie do 

lotu 80 7 7 

Razem czas postoju 
samolotu przy za-
ładunku 312 114 98 

-----. 

Liczba zatrudnia-
nych ludzi 4 do 5 9 do 13 4 do 6 

Wprawdzie sam czas nasypywania chemikaliów był 
krótszy, lecz ustawienie, a następnie uruchomienie 
i po n;1sypaniu usunięcie urządzenia znacznie prze
kraczało całkowity czas zużywany na te czynności 
przy załadunku ręcznym. Doświadczenia te potwier
dzają się i w innych krajach. W rezultacie urządzenia 
do mechanicznego załadunku prowadzone są w pierw-

szej kolejności tam, gdzie albo droga jest robocizna, 
albo chodzi o poprawienie warunków bhp (szczegól
nie przy stosowaniu środków wysoko toksycznych). 
Tym niemniej samolot (śmigłowiec) rolniczy powinien 
mieć takie rozwiązania konstrukcyjne, które umożli
wiają szybki załadunek chemikaliów, zarówno płyn

nych jak i sproszkowanych. Krótki start i lądowanie 
oraz możliwość stromego wyJsc1a nad przeszkodę 
potrzebne są przede wszystkim w celu umożliwienia 
skrócenia odległości dolotu (a), a dopiero w następnej 

kolejności do skrócenia czasu operacji naziemnej. 

Przedstawione powyżej rozważania obejmują za
ledwie drobną część zagadnień lotnictwa rolniczego. 
Tym niemniej już na podstawie analizy tych kilku 
parametrów można ocenić, że zagadnienie dobrych 
samolotów (śmigłowców) rolniczych jest zagadnieniem 
złożonym wymagającym bardzo wnikliwych i wszech
stronnych badań. 'Z! powyższego można wysunąć na
stępujące wnioski: 

1) projektowanie nowych samolotów rolniczych musi
być prowadzone w oparciu o bardzo dokładnie

sprecyzowane założenia określające warunki tere

nowe, w których samolot ma pracować;

2) samolot (śmigłowiec) rolniczy dobrze spełniający

swoją rolę jako maszyna rolnicza musi być kon

strukcją wysoce wyspecjalizowaną w oparciu

o wszechstronne badania eksploatacyjne,

3) przy porównywaniu ze sobą kilku samolotów rol

niczych, a przede wszystkim ich własności ekono

micznych, trzeba dokładnie sprecyzować warunki,

dla których to porównanie jest przeprowadzone.
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KOMITET NAUKI i TECHNIKI oraz NACZELNA ORGANIZACJA TECHNICZ
NA ogłosiły: 

I ogólnopolski konkurs na najlepsze opracowanie techniczne dotyczące poprawy 

technologiczności konstrukcji maszyn, urządzeń i innych wyrobów przemysłu ma

szynowego i elektrotechnicznego w kierunku umożliwienia rozszerzenia zastosowa

nia wysokowydajnych procesów technologicznych, dających duże oszczędności ma

teriałowe, podniesienie jakości lub inne efekty ekonomiczne. 

W konkursie mogą wziąć udział zarówno osoby indywidualne, jak i zespoły. 
Sygnalizując tę cenną inicjatywG informujemy, że regulamin konkursu można 

znaleźć w 41 numerze „Przeglądu' Technicznego" z dnia 9.X.1966 roku. 



Mgr inż. STANISŁAW ZIĘTARSKI 

Politechnika Warszawska 

Zastosowanie obrabiarek sterowanych liczbowo*)

Głównym celem stawianym przed 

OSL przy ich wprowadzaniu d0 
przemysłu było rozwiązanie tych 

problemów produkcji, do których 

nie wystarczały konwe,1cjonalne 
obrabiarki. Szczególnie przemysł bu
dowy samolotów i statków kosmicz

nych wymagał wprowadzenia no

wych obrabiarek, ponieważ obra
biarki konwencjonalne były mało 

1. Frezowanie skrzydła samolatu 

przydatne do obróbki dużych i bar
dzo skomplikowanych części. Naj
�zersze zastosowanie do tych zadań 
znalazły frezarki sterowane liczbo
wo. Charakterystyczne jest, że więk
szość norm związanych z obrabiar
kami sterowanymi liczbowo została 
wydana przez AIA (Aerospace Indu
stries Association). W zakładach nie 

dofinansowywanych przez państwo 

przeważają w zastosowaniu prostsze 
układy sterowania, gdyż zasadni

czym celem jest tu osiągnięcie skró
cenia czasu przebiegu i możliwie ta
nia produkcja. Przy ilościach sztuk 
poniżej 50 au tomaty obrabiarkowe 
są jeszcze nieekonomiczne, ponie
waż zbyt wysokie są koszty przygo
towania produkcji (wykonanie pla
nów technologicznych, wykonanie 
narzędzi, krzywek i przyrządów 
uchwytowych) oraz zbyt duże czasy 
przezbrajania obrabiarki w stosun
ku do krótkiego czasu maszynow-'
go. Dla zniwelowania tego wytwór

cy obrabiarek oddają do użytku co
raz łatwiej przestawialne automaty 
obrabiarkowe, aby stworzyć możli- • 
wość ich stosowania przy krótkich 
seriach produkcyjnych. Użytkowni
cy automatów ze swej strony czynią 

*) Obrabiarki sterowane liczbowo -

OSL. 

duże wysiłki w celu przystosowania 
tych obrabiarek do produkcji w 
krótkich seriach poprzez stwarzanie 
pozornie dużych serii (np. technolo
gia grupowa, technologia części sty
pizowanych). Tym niemniej pełne 
rozwiązanie dla niektórych proble
mów z tego zakresu daje dopiero 
zastosowanie OSL. W takim użyt
kowaniu najbardziej rozpowszech

nione są wiertarki sterowane licz
bowo. 

Oceniając występowanie różnych 
rodzajów OSL w przemyśle należy 
stwierdzić, że najbardziej powszech
ne w zastosowaniu są ·kolejno: 

a) wiertarki ze sterowaniem punk
towym, 

b) wiertarko-frezarki i wytaczar

ki ze sternwaniem odcinkowym lub 
ciągłym (łącznie z obrabiarkami 
wielozadaniowymi), 

c) frezarki ze sterowaniem od
cinkowym lub ciągłym, 

d) tokarki ze sterowaniem odcin
kowym lub ciągłym. 

2. Część do śmigłowca wyfrezowana z 

pełnego bloku aluminiowego (United 

Aircraft) 

Ponadto występuje wiele urządzeń 

do cięcia blach ze sterowaniem od

cinkowym lub ciągłym, nawijarki 

ze sterowaniem punktowym, koor

dynatografy ze sterowaniem punk

towym lub ciągłym oraz urządzenia 

pomiarowe sterowane z taśmy (Pratt 

and Whitney). Należy dodać, że ju:t 

teraz kolejność podawana wyżej 

przestaje być pewna, ponieważ ostat

nio zwiększa się zdecydowanie ilość 

tokarek ze sterowaniem ciągłym i 

interpolacją liniową lub kołową, co 

poważnie zwiększa możliwość naci-

nania gwintów. Przy wszystkich ro
dzajach OSL stosuje się najczęściej 
automatyczną wymianę narzędzi, 
która zepewnia całkowicie automa
tyczny przebieg procesu i uniezależ
nienie od obsługującego. 

Przy zastosowaniu OSL decydu
jącą rolę, przynajmniej w przemy
śle lotniczym, odgrywały skompli
kowane, trudne do obróbki części. 
Typowym takim przykładem mcg'-1 
być skrzydła samolotu o konstruk
cji integralnej wyfrezowane ze sto
pów aluminiowych (rys. 1). Bardzo 

często usuwane jest przy takiej 
obróbce ok. 95"/o materiału. 

Innym przykładem może by�: 

część do śmigłowca wyfrezowana z 

pełnego bloku aluminiowego (rys. 2). 

Do obróbki takiej części wymagana 

jest obrabiarka o sterowaniu ciąg

łym i stosunkowo niewielkiej do

kładności (0,1 mm). Mocowanie dla 

obydwu przedstawionych części nle 

jest truone do rozwiązania. Przy

idadem zastosowania OSL do części 

o bardzo skomplikowanych kształ

tach jest obróbka wirnika sprężar

ki (rys. 3). Przy produkcjl pojazdów

kosmicznych kształty projektowa

nych części są na ogół tak skompli

kowane, że przedstawiane są w for

mie funkcji matematycznych w pa

mięci elektronicznych maszyn li

ezących. Użycie OSL do takich czę

ści jest nieodzowne.

W przemyśle nie dofinansowywa

nym przez państwo o wprowadzeniu 

OSL zdecydowały inne cechy tej 

obróbki, a nie możliwość obrabiania 

skomplikowanych i dużych części. 

Na stosowanie OSL w tym przemyśle 

3. Obróbka wirnika sprężarki na frezar

ce o sterowanych liczbowo pięciu ru

chach roboczych (Boeing) 
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Wpłynęły: mniejszy czas przygoto
wania produkcji, przystosowanie do 
szybko zmiemaJącego się profil u 
produkcji, mniejsze zapotrzebowa
nie na narzędzia itd. OSL stosowa
ne są w przemyśle obrabiarkowym, 
w przemyśle maszyn biurowych, 
drukarskich i innych. Stosowane są 
najczęściej w tych przemysłach 
wiertarki sterowane liczbowo, wier
tarko-frezarki oraz obrabiarki wie
lozadaniowe. Asortyment wykony
wanych części jest tu bardw róż
norodny: płyty z otworami, ramy, 
korpusy przekładni, stojaki, korpu
sy wrzecienników itp. Przy obróbce 
części dąży się do tego, aby okre
ślona część obrabiana była na jed
nej obrabiarce, ponieważ pozwala 
to obniżyć czasy pozamaszynowe i 
uniknąć stosowania nowych przy
rządów mocujących. Szczególnie 
przestrzegane jest to przy obrabiar
kach wielozadaniowych. Odstępuje 
się od tej zasady jedynie w przy
padku, gdy w częsc1 obrabianej 
obok skomplikowanych operacji wy
stępuje wiele operacji prostych, a 
wtedy ekonomiczniejsze jest zamo
cowanie na inną obrabiarkę i wy
konanie na niej operacj1 prostych. 

Niezgodnie z zasadami zastosowa
no OSL do seryjnej produkcji blo
ków cylindrowych w zakładach 
International Harvester Camp. Włą
czono 13 wiertarek sterowanych licz
bowo w linię automatyczną, na któ
rej obrabia się cztero-, sześcio- i 
ośmiocylindrowe bloki silników. 
Przestawienie linii automatycznej z 
jednego typu na drugi następuje co 
4-6 tygodni. Na godzinę obrabia się
około 10 bloków silnikowych. Jako
uzasadnienie dla użycia OSL w te
go rodzaju produkcji podaje się:

a) konwencjonalna linia automa
tyczna dla tej ilości jest nieekono
miczna, również nieekonomiczna jest 
konwencjonalna obróbka jednost
kowa, 

b) obrabiarki OSL pozwalają się
łatwo przestawić przy zmianie pro
dukowanego typu, 

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

W zakładach amerykańskich OSL 
wykorzystywane są do pracy trzy
zmianowej, przez co osiąga się 
szybszą amortyzację kosztów zwią
zanych z ich zainstalowaniem. Za
równo OSL, jak obsługujący ją 
robotnik nie mają w warunkach 
warsztatu szczególnej pozycji, co 
wskazuje, że ten sposób obróbki 
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traktowany jest już jako normalny, 
wypróbowany środek produkcji. Ro
botnik obsługujący OSL otrzymuje 
oprócz taśmy dziurkowanej i rysu:1-
ku części również rękopis progra
mu ze wskazówkami roboczymi oraz 
szkice zamocowania części. Przy 
pierwszej obróbce nowo zaprogra
mowanej części obecny jest progra
mista, który powinien wnieść ewen
tualne korekty do programu. W tym 
przypadku pierwszy przebieg pro
gramu prowadzony jest często bez 
narzędzia i materiału, a sprawdza 
się jedynie prawidłowość funkcyj
ną programu. Pierwszy wykonany 
przedmiot poddawany jest szczegó
łowej kontroli i dopiero potem od
dawana jest taśma dziurkowana do 
normainej produkcji. O ile począt
kowo prawie jedynymi użytkowni
kami OSL były przedsiębiorstwa 
przemysłu lotniczego, to obecnie po
ważna część tych obrabiarek znaj
duje zastosowanie w przemyśle 
obrabiarkowym, czyli wytwórcy OSL 
są zarazem ich użytkownikami. 
Każda z firm wykorzystuje od kH
ku do kilkudziesięciu OSL. Nie 
wszystkie zakłady wytwarzają rów-
nież urządzenia układów sterowa
nia i napędu. 

Do największych użytkowników 
obrabiarek sterowanych liczbowo w 
przemyśle USA należą jednak fir
my lotnicze i budowy statków kos
micznych. Z placówek naukow'J
-badawczych mających duże zasługi 
w rozwoju techniki sterowania pro
gramowego oraz zajmujących się 
aktualnie tymi problemami są: Mas
sachusetts Institute of Technology 
(Cambridge, Boston), Illinois Insti
tute of Technology (Chicago), Uni
versity of Wisconsin (Madison). 

Przed omówieniem aspektów e
konomicznych stosowania OSL na
leży przedstawić krótko sposób uru
chamiania, konserwacji i eksploa
tacji tych obrabiarek w ramach za
kładu produkcyjnego. Zakład pro
dukcyjny otrzymuje OSL bezpo:§
rednio od wytwórni obrabiarek 
sterowanych liczbowo, a wy
twórnia układów sterowania d0 
tych obrabiarek spełnia jedynie ro
lę kooperanta w stosunku do wy
twórni obrabiarek. Dopasowywanie 
układu sterowania do obrabiarki 
jest procesem bardzo złożonym. Do 
wytwórni układów sterowania d,,
starczana jest obrabiarka i do niej 
dopasowuje się prototyp układu 
sterowania liczbowego. .. Gotowy 

układ sterowania jest sprawdzany 
w praktyce w wytwórni układów 

sterowania, co trwa zależnie od ro
dza.iu sterowania. od jednego dnia 
do kilku tygodni. Po raz drugi 
sprawdza się układ sterowania z 
obrabiarką w wytwórni obrabiarek, 
co również trwa kilka dni, a nawet 
miesięcy. Uruchamianie obrabiarki 
w zakładzie produkcyjnym dokony
wane jest przez wytwórnię obrabia
rek, a do obrabiarki dołącza się 
wskazówki dotyczące obsługi i pro
gramowania, schematy układów 
sterowania, dziurkowane taśmy 
kontrolne oraz spis zalecanych czę
ści zamiennych. Ewentualnych na
praw w pierwszym okresie doko
nują przedstawiciele wytwórni obra
biarek, a następnie odpowiednio 
przeszkolony zespół własny przy za
łożeniu, że istnieje w zakładzie ma
gazyn części zamiennych dla tych 
obrabiarek. Poważnym czynnikiem 
zmniejszającym czas przerw awa
ryjnych w działaniu obrabiarki jest 
stosowanie konserwacji zapobiegaw
czej, która ma różnorodny charak
ter, zależnie od stanu zaawansowa
nia techniki sterowania lic.zbowego 
w zakładzie. 

Zaznaczyć trzeba, że nowe OSL 
odznaczają się małymi okresami 
przerw awaryjnych, od 31l/u (obra
biarki ze sterowaniem punktowym), 
do 100/o (obrabiarki ze sterowaniem 
ciągłym), przy czym średnio po
łowa tego czasu wynika z awarii 
sterowania, a druga połowa z uszko-
dzenia układów mechanicznych o
brabiarki. Pamiętać należy, że przy 
obrabiarkach starych z lampowymi 
układami sterowania okresy te wy
nosiły odpowiednio od 100/o do 300/o, 
przy czym 800/o uszkodzeń dotyczyło 
sterowania. 

Przy omówieniu problemów eko
nomicznych należałoby przytoczyć 
czynniki uzasadniające użycie OSL 
w przemyśle. Są to: 

- skrócenie czasu produkcji; obok 
skrócenia okresów pozamaszyno
wych skraca się wyrażnie okres 
całkowitego cyklu produkcyjnego w 
zakładzie oraz czas potrzebny Jo 
stworzenia nowego prototypu, 

- zmniejszenie kosztów produ'.<::cjj
przy częściach o odpowiednio do
branych kształtach i ilości, 

- poprawa jakości i związane z
tym zmniejszenie ilości braków oraz 
ułatwienie montażu, 

- wyeliminowanie wpływu zmę
czenia robotnika i innych czynni
ków ludzkich, 

- obróbka wiórowa części du
żych, których nie można było obra
biać dotychczasowymi metodami, 



ułatwienie sterowania cen
tralnego produkcją, 

- możliwość łatwego uzupełnia
nia magazynu części zamiennych. 

Wiele z wymienionych czynników 

jest tak mocno powiązanych z po
ważnymi zmianami w organizacji 
produkcji, że ilościowa ocena eko
nomiczna; staje się wręcz niemożli
wa i wymagany jest stosunkowo 
duży okres czasu do określenia 
wpływu tych czynników na koszty 
produkcji. Bardzo trudne jest eko
nomiczne porównywanie konwer:
cjonalnych metod obróbki z obrób
ką przy zastosowaniu OSL, ponie•
waż metody ie występują najczę
ściej w odmiennych warunkach 
organizacyjnych i technicznych. 

Dlatego też dla pełnego obra·r.u 
niektóre z wymienionych czynników 
wymagają szerszego omówienia. 

Skrócenie czasu produkcji, a szcze
gólnie czasu potrzebnego do paej
ścia od projektu do prototypu, 
było, głównym zara,zem wy
starczającym czynnikiem, który 
zdecydował o zastosowaniu OSL w 
przemyśle budowy samolotów i po
jazdów kosmicznych, gdyż w rywa
lizacji kosmicznej i lotniczej czyn
nik ten uznawany jest bezsprzecz
nie za najważniejszy. Przy wszech
stronnym zastosowaniu elektronicL
nych urządzeó. przetwarzania da
nych kombinacja: maszyna mate
matyczna - stanowisko projektan
ta - OSL - stanowisko bada,v
cze zapewnia efektywność niemożll
wą do osiągnięcia na drodze kon
wencjonalnej. Technika produk
cyjna stosowana w tym przemyśle 
rozpowszechnia się stosunkowo 
szybko na inne gałęzie przemysłu. 
Znane zakłady prndukcji obrabia-• 
rek Kearney and Trecker Comp. 
oraz Pratt and Whitney Machine 
Tool przez zastosowanie tej techniki 
osiągnęły skrócenie cza.su upływa
jącego od złożenia zamówienia do 
jego realizacji z 12 miesięcy przy 
stosowaniu metod konwencjonal
nych do 8 miesięcy przy stosowa
niu sterowaniu produkcji za pomo
cą maszyn matematycznych oraz 
OSL. Wynikająca stąd możliwość 
łatwego przystosowania się do po
trzeb rynku oraz zróżnicowanie 

asortymentu produkcyjnego ma nie
wątpliwy, lecz trudny do szybkiego 
uchwycenia wpływ na ocenę eko
nomiczną stosowanej metody. 

Przy próbie porównywania ze 
względu na koszty produkcji meto
dy konwencjonalnej z obróbką oma-

4. Zmiana ilości produko

wanych przedmiotów w 

miarę upływu lat. za

kresl,owane obszary, dla 

których ekonomiczne jest 

zastosowanie obrabiarcl( 

stcrow�nych liczbowo: 

I - faza próbna, II -

maksymalne zapotrzebo

wanie w fazie produkcji 

s2ryjnej, III - produk

cja części zamiennych. o 

wianą należy zwrocie uwagę na na-
stępujące okoliczności: 

- stosunkowo łatwo można prze
widzieć zmniejszenie kosztów pro-
dukcji przy procesach wiertarskich 
i frezarskich, zakładając, że kon
wencjonalna metoda obróbki była 
optymalnie ustawiona pod kątem 
możliwie małych kosztów, 

- opłacalność stosowania OSL
jest funkcją ilości sztuk, ogólnie 
biorąc porównanie z metodami kon
wencjonalnymi wychodzi korzystniej 
wtedy, gdy przedmiot wykonywany 
ma skomplikowane kształty, a ilość 
sztuk jest niewielka; ekonomicznie 
uzasadnione są najczęściej ilości 
sztuk od 1-50. 

Nowe zastosowania OSL wynika
ją z analizy produkcji z upływem 
czasu. Prawie w każdym zakładzie 
w produkcji określonego przedmio
tu można zauważyć w miarę upły
wu czasu występowanie następują
cych faz: 

a) faza próbna - charakteryzu
je się wieloma zmianami konstruk
cyjnymi, 

b) faza produkcji seryjnej - w
fazie tej występuje często okres 
maksymalnego zapotrzebowania, na 
zaspokojenie którego należy prw
widzieć dodatkowe środki produk
cyjne, co poważnie zwiększa koszty, 

c) faza produkcji części zamien
nych. 

Łatwo przewidzieć, że OSL szcze
gólnie ekonomicznie mogą być za -

stosowane w fazie a i c oraz jako 
środki dodatkowe przy wystąpieniu 

maksymalnego zapotrzebowania w 
fazie b. Przedstawiono to wykresem 
na rys. 4. 

W podsumowaniu można stwier
dzić, iż stosowanie OSL daje pel-

2 . 3 4 5 

Czas [Lataj 

ne efekty ekonomiczne tylko w po
łączeniu z właściwą organizacją 
produkcji, którą w tym przypadku 
powinny charakteryzować: 

1) sprawny proces przygotowaw
czy dla obróbki, o ile możliwe od
dzielony od zakresu obróbek kon
wencjonalnych, 

2) stosowar.ie maszyn matema
tycznych do przygotowania progra
mów i sterowania produkcją (szcze
gólnie tam, gdzie istnieją one już 
dla innych celów), 

3) wyszkolenie własnej obsługi
konserwacyjnej w zakładzie, 

4) odpowiednie przygotowanie rr.a
gazynów narzędziowych, 

5) zapewnienie możliwie ciągłej
pracy dla OSL (używanie OSL w 
wielozmianowej produkcji). 
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Stan obecny perspektywy rozwojowe metali konstrukcyinych 

Artykuł opracowano na podstawie „The Current Status and 1970 Potential of Se
lected Defense Metal", Defense M etals Information, Center IVl emorandnm, nr 183, 
1963. Zawiera on przegląd najważniejszych metali i stopów stosowanych w USA, 
wraz z omówieniem niektórych ich własności fizycznych, mechanicz·nych i techno
logicznych. Osobną uwagę poświęcono perspektywom rozwojowym poszczególnych 
grup metaLi. 

Tytan jego stopy 

Tytan i jego stopy wykazują naj
wyższą ze znanych metali wytrzy
małość w stosunku do ciężaru wła
ściwego (4,5 G/cm:1), to jest tzw. wy
trzymałość właściwą. 

Dodatkową zaletą tytanu i jego 
stopów, zwiększającą przydatność 
ich w nowoczesnych konstrukcjach, 
jest wybitna odporność na korozję 
i działanie większości ośrodków che
micznyr;h. Inne charakterystyczne 
własności tytanu to wysoka tempe
ratura topienia (1668 ± 10 ce), mały 
współczynnik rozszerzalności ciepl
nej i paramagnetyzm. Trzeba pod
kreślić, że wysoką wytrzymałość 
stopy tytanu zachowują w szerokim 
zakresie temperatur, a mianowicie 
od -250 do 600 °C. 

Istotnymi wadami współczesnych 
stopów tytanu jest ich stosunkowo 
wysoki koszt i ograniczona spawal
ność. 

Obecnie produkowanych jest wie
le różnych stopów tytanu. Ważniej
sze z nich podano w tablicy 1. 

Stop Ti-13V-11Cr-3Al ma ,naj
wyższą ze wszystkich stopów wy
trzymałość właściwą wynoszącą 
3,6 • 106 cm. Walcowane na zimno 
i starzone taśmy z tego stopu wyka
zują wytrzymałość doraźną 175-182 
kG/mm2 i są stosowane m.in. na 
cylindry, wewnątrz których panuje 
ciśnienie powyżej 133 atm. Jedno
cześnie są one w pełni odporne na 
korozyjne działanie atmosfer prze
mysłowych. Stop Ti-6 Al-4 V chociaż 
nie osiąga po obróbce cieplnej tak 
wysokiej wytrzymałości, stosowany 
jest na powłoki silników drugiego 
stopnia rakiety Minuteman, we
wnątrz której ciśnienie osiąga 123 
atm. 

Stop Ti-5 Al-2,5 Sn opracowano do 

stosowania w niskich temperatu
rach. Ten stop dobrze się spawa, a 
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w temperaturze -253 °C wykazuje 
następujące własności mechaniczne: 

poddają się obróbce plastycznej (tło
czeniu). 

Rm 
= 161 kG/mm2, Re

= 143,5 kG/mm2 

i A = 15°/D. 
Największa ilość tytanu i jego 

stopów jest wykorzystywana obec
nie w budowie sprężarek lotniczych, 
turbin gazowych i korpusów rakiet 
1\/Iinuteman. Oprócz tego, poszcze
gólne stopy tytanu są stosowane w 
różnych postaciach w lotnictwie 
wojskowym, w rakietach i sztucz
nych satelitach. Do celów wojsko
wych zużywa się około 85°/D ogólnej 
produkcji tych stopów (1960 r.). 

Inny stop, Ti-8 Al-1 Mo-lV z po
wodzeniem jest stosowany zarówno 
w niskich, jak i w wysokich tem
peraturach. W czasie badań na peł
zanie w temperaturze 538 °C i przy 
naprężeniu 14 kG/mm2, po 150 go
dzinach odkształcenie tego stopu 
wyniosło zaledwie 0,20/o. Również 
zadowalająca jest jego wytrzyma
łość doraźna. Nowe stopy Ti-7A1-
-12Zr i Ti-5Al-5Sn-5Zr są jeszcze
bardziej wytrzymałe w podwyższo
nych temperaturach, gorzej jednak

Badania nad stopami tytanu idą 
w zasadzie w dwóch kierunkach: 
jeden to opracowywanie nowych sto
pów, drugi - rozwój stopów już 

Ta b l i c a I. Ważniejsze amerykańskie stopy tytanu 

Wiellrnść 

Lp. Oz.naC'zenie stopu prcclul,cji Postać 
Spawalność Zastosowanie 

w 1960 r. stopu 

I w tonach I 

Techniczny tytan odkuwki, części odporne na 
1 737 dobra korozję, lotnicze blochy 

t_urbiny gazowe -

części sprężarek 

2 Ti-GAl-4V 2880 odkuwki, 
zadowalająca 

turbin gazowych, 
blachy osłony silników od-

rzutowych 

3 Ti-51\1-2,5 Sn 578 odl,uwki, 
dobra części blachy spawane 

4 Ti-6Al-6V-2 Sn 77 odlcuwki, 
niespawalny 

części urządzeń 
płyty urlyleryjskich --

5 Ti-5Al-4FeCr 45,4 
odl,uwki, 

zła części blachy lotnicze 
-

6 Ti-7Al-4Mo 40,8 odkuwki, nicspawaln:1 silniki 
-

dobra, ale złą-
osłony silników od-

odk'-lwki, CZ2 spawane 
wysoko-

7 Ti-l�V-11Cr-3Al 31,7 źle, poddaje 
rzutowych, 

blachy 
się obróbce wytrzymałe taśmy 

cieplnej i druty 

8 Ti-SAl-lMo-1 V 18,1 odkuwki, 
zadowalająca I blachy silniki 

-

9 Ti-4Al-3Mo-1 V 13,6 blachy zła części lotnicze 
-

·-

10 Ti-8Mn ? blachy niespawalny części lotnicze 



Tabl i ca 2. Własności mechaniczne kilku obrobiony�h cieplnie 'amerykańskich sto
pów tytanu 

Ciężar 
Lp. Oznaczenie stopu właściwy 

(G/cm3) 

1 I Ti-6Al-4V 4,44 
-
2 Ti-6Al-6V-2Sn 4,45 

-
3 Ti-13V-11Cr -3Al 4,83 

istniejących. Opracowywane są jed
nocześnie metody spawania i bada
ne możliwości dalszego rozszerzania 
zastosowania (m.in. na korpusy głę
binowych łodzi podwodnych, w nad
dźwiękowym lotnictwie transporto
wym itd.). 

P e r s p e k t y w y. Przewiduje sie; 
wielką przyszłość stopów tytanu w 
lotnictwie, technice kosmicznej i ,v 
budowie okrętów. ·Produkcja tytanu 
w 1970 r. osiągnie 16 000-18 OOO ton 
(w 1963 r. - 6600 ton), z czego więk
szość zużytkowana będzie w technice 
rakietowej. Dużą ilość stopów zużyt
kuje się również przy budowie łodzi 
podwodnych. Natomiast nie przewi
duje się znacznego polepszenia wła
sności mechanicznych stopów obra
bianych cieplnie (tabl. 2), chociaż 
przypuszcza się, że w wyniku uno
wocześnienia technologii wytwarza
nia i przeróbki, uda się osiągać wy
soką wytrzymałość stopów w parze 
z dobrymi innymi własnościami, jak 

Własn ości mechan iczne 

IRe 

\ 

Rrn 

I 

A 

(kG/mm') (kG/mm') ('/e) 
1 

108,5 119,0 10,0 

129,5 137,2 12,U 

133,0 147,0 8,0 

to miało m1eJsce w 1963 r. dla sto
pu Ti-6 Al-4V. 

W zakresie _opracowania nowych 
stopów przewiduje się wyproduko
wanie doskonale spawalnych stopów 
a o wytrzymałości 87,5-91 kG/mm2 

i udarności 3,5 do 4 kGm w tempe
raturze -62 °C, jednego lub kilku 
stopów (3 o dobrej spawalności i 
granicy plastyczności po starzeniu 
175-210 kG/mm\ a także stopów
a+ fJ o wytrzymałości około 175 kG/
/mm2 i dobrej plastyczności.

Molibden i jego stopy 

Ze względu na wysoką tempera
turę topnienia (2610 °C) molibden 
obok wolframu, niobu i tantalu za
liczany jest do grupy metali trudno
topliwych. Jego najważnieJsze zale
ty, to: a) stosunkowo niewysoki cię
żar właściwy (10,2 G/cm3), b) wyso
ki moduł sprężystości, c) dobra od
porność na gwałtowne zmiany tem-

peratury (dzięki rrrałemu współczyn
nikowi rozszerzalności cieplnej i wy
sokiej przewodności cieplnej), d) do
bra przewodność elektryczna, wyno
sząca około 330/o przewodności elek
trycznej miedzi, e) stosunkowo mały 
przekrój czynny pochłaniania neu
tronów. Oprócz tego do zalet mo
libdenu należy zaliczyć jego dość 
szerokie rozpowszechnienie w przy
rodzie i dobrze rozpracowaną tech
nologię wytwarzania. 

Zasadniczą natomiast wadą mo
libdenu i stopów na jego osnowie 
jest brak odporności w podwyższo
nych temperaturach (powyżej 650°C) 
na korodujące działanie gazów at
mosferycznych, a w szczególności 
tlenu. Dotychczasowe próby polep
szenia odporności molibdenu ,na 
utlenianie zakończyły się niepowo
dzeniem, tak, że stosowanie go w 
•.vysokich temperaturach jest uwa
runkowane specjalnymi ochronnymi 
pokryciami. 

Inną ujemną cechą molibdenu jest 
stosunkowo wysoka, w porównaniu 
z niobem i tantalem, temperatura 
przejścia ze stanu kruchego w pla
styczny (zwykle od -18 do 93 °C 
w zależności od ilości zanieczysz
czeń) i kruchość złącz spawanych. 

W ciągu ostatnich 15 lat opraco
wano szereg stopów molibdęnu prze
znaczonych do pracy w wysokich 
temperaturach. Ważniejsze z nich 
podano w tablicy 3. 

Ta b l i c a 3. Skład chemiczny i własności niektórych ważniejszych amerykańskich stopów molibdenu 

Własności mechanic.:zne w podwyższonych 

Oznaczenie Sldadniki Ciężar Tempera tura temperaturach 

Lp. stopu stopowe właściwy rekrystalizacji Pr odukc,ja_ 
Te!'npcratu-

I 

I 

I
(W '/o) (G/cm') (OC) Rm 

I
A Rm-100 ra badan ia 

(OC) (kG/mm') ("Io) (l<G/mm') 

1 
Techniczny 0,01-0,03 C I 10,2 
molibden 

1149-1204 przemysł ow a - - - -

-----
982 47, 7 20 -

Mo-0,5 Ti 
0,02-0,05 C 1343 przemysłowa 1093 42,2 23,9 2 0,5 Ti 10,2 18 

1316 13, 1 70 ,_ 7,3 
-

0,02-0,08 C 982 53,5 18 -

3 TZM 0,5 Ti 10,2 1427-1593 pr'.'.cmysłowa 1093 50,2 18 35,2 
0,08 Zr 

1316 38,3 26 -
- ------

-
1093 39,4 10 28.l 0,15 C 

4 TZC 1,25 Ti 10,0 1538--1593 doświartczalna 1204 37.9 8 21,8 
0,15 Zr ----

1316 27,4 - 14,7 -

0,05 C 982 69,2 18 -

5 Mo-25 W 25,0 w 11,6 1399 doświadczalna 1204 23,2 
0,11 Zr 

1316 51, 7 26 8,6 
-

I 
------

TZC 0,3 C 
dośw iadczalna! 

982 64,2 11 -
6 modyfi- 1,27 Ti 10,0 1760 

kowany 0,29 Zr 1316 42,8 26 23,0 
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Największą liczbę danych tech-
nicznych opublikowano dla stopu 
Mo - 0,5 Ti, produkowanego na ska
lę przemysłową od 1957 r. Jednak 
stop TZM, opracowany stosunkowo 
niedawno, charakteryzuje się znacz
nie wyższą temperaturą rekrystali
zacji i wyższą wytrzymałością niż 
stop Mo - 0,5 Ti. Oba stopy są już 
obecnie wytwarzane w postaci taśm, 
płyt, blach, prętów i rur. 

Stopy będące jeszcze w stadium 
doświadczeń wykazują dobre połą
czenie wysokiej temperatury rekry
stalizacji i własności mechanicznych. 
Najbardziej interesujący z tej gru
py jest stop TZC mający najmniej
szy ciężar właściwy i znacznie po
lepszający swoje własności mecha
niczne wskutek obróbki cieplnej. 

Stopy molibdenu w chwili obec
nej są już stosowane doświadczal
nie w lotnictwie i kosmonautyce. 
Wykonuje się z nich między innymi 
dysze rakiet, części silników, stery 
i przednie części skrzydeł. Prowa
dzone badania dotyczą przede 
wszystkim pokryć ochronnych, po-• 
zwalających na stosowanie molib
denu w wysokich temperaturach i 
ośrodkach utleniających, polepsze
nia obrabialności i spawalności oraz 
plastyczności w niskich temperat11-
rach. Opracowywana jest także tech
nologia wytwarzania molibdenowe.i 
folii. PracP nad wytworzeniem no
wych stopów prowadzone są w kie
runku nodwyższenb temperatury 
rekrystalizac.ii i obniżenia tempera
tury przechodzenia ze stanu plas
tycznego w kruchy. 

P e r s  p e  k t y  w y. Prawdopodob
nie podwyższona zostanie wytrzy
małość stopów molibdenu w wyso
kich tPmperaturach. Nie należy jed
nak przypuszczać, by maksvrnalna 
temperatura pracy tych stonów zna
cznie przekroczyła 1650 °C. Oprócz 
tego nrawdonodobnie do 1970 r. po
lepszone zostaną inne własności sto
nów molibdenu, jak nlastyczność w 
niskich temperaturach, obrabialność, 
spawalność itd. 

Niob i jego stopy 

Dzieki swoim własnościom, a prze
de wszystkim stosunkowo małemu 
ciężarowi właściwemu (8,56 G/cm�) 
i małemu przekrojowi czynnemu po
chłaniania neutronów, niob i jego 
stopy zaliczają się do najcenniej
szych materiałów żarowytrzymałych, 
mimo że pod względem żarowytrzy.
małości uste;pują molibdenowi, tan
talowi i wolfr:amowi. Inne cenne 
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własności niobu, to plastyczność w 
temperaturach obniżonych i obra
bialność lepsze niż molibdenu i wol
framu oraz odporność na utlenianie 
podobna. jak tantalu i lepsza niż mo
libdenu i wolframu. Zapasy niobu 
w przyrodzie znacznie przewyższa
ją zapasy tantalu i wolframu, a 
być może i molibdenu. Trzeba też 
podkreślić, że z wymienionych czte
rech pierwiastków niob ma najniż
szą cenę. 

Mimo że w podwyższonych tem
peraturach niob staje się miękki 
i plastyczny, jego wytrzymałość 
można za pomocą pierwiastków sto
powych zwiększyć do tego stopnia, 
że stopy niobu z powodzeniem mo
gą konkurować pod tym względem 
z molibdenem i jego stopami, a tak
że z innymi metalami żarowytrzy
małymi do temperatury 1815 °C. 

Poważną wadą niobu, ogranicza
jącą jego pełne zastosowanie jako 
tworzywa konstrukcyjnego, jest zbyt 
mała odporność na utlenianie w 
podwyższonych temperaturach i 
związana z tym konieczn.Jść stoso-
wania specjalnych pokryć ochron
nych. 

Pierwsze prace nad stopami niobu 
prowadzono w kierunku poleps3e
nia ich odporności na utlenianie. 
Przez wprowadzenie różnych pier
wiastkóv.r stopowych odporność tę 
udało się co prawda znacznie zwięk
szyć (100 do 500 razy), była ona 
jednak zbyt mała dla wyeliminowa
nia pokryć ochronnych. Uzyskane do
świadczenia wykorzystano nato
miast przy wytwarzaniu pierwszej 
grupy stopów niobu, które charak
teryzowała wysoka wytrzymałość w 
podwyższony.eh temperaturach i 
średnia odporność na utlenianie, ale 
mała plastyczność w tempera turach 
obniżonych i bardzo zła obrabial
ność. 

Przy opracowaniu drugiej grupy 
stopów niobu ilość i rodzaj pier
wiastków stopowych dobrano pod 
kątem znacznego polepszenia obra
bialności, plastyczności w obniżo
nych temperaturach i spawalności, 
przy utrzymaniu w pełni zadowala
jących własności mechanicznych. 
Najlepsze stopy .tej grupy to D-43 
(Nb-10 W-lZr-0,0lC) firmy Du Pont, 
FS-85 (Nb-27 Ta-llW-0,8 Zr) firmy 
Fansteel, AS-55 (Nb-5W-1Zr-0,05C) 
firmy General Electric, Cb-752 (Nb-
10W-2,5Zr) firmy Haynes Stellite, 
SCb-291 (Nb-l0Ta-l0W) firmy Stau
ffer, C-129 (Nb'-10W-10Hf) firmy 
Wah Chang i B-66 (Nb-5Mo-5V-1Zr) 
firmy Westinghouse. Niektóre włas-

ności kilku z wymienionych stopów 
podano w tablicy 4. 

z pierwszej grupy stopów najlep
sze okazały się Nb-lZr, Nb-33Ta
-0,8Zr i F-48 (Nb-15W-5Mo-1Zr-
-0,05C). Pierwsze dwa stopy mają
stosunkowo niską wytrzymałość, ale
wykazują dobre własności w tempe
raturach obniżonych, dobrą obra
bialność i spawalność. Trzeci stop, 
F-48 jest jedynym wysokowytrzy
małym stopem niobu produkowa
nym na skalę przemysłową, ale je
go zastosowanie jest ograniczone
małą plastycznością oraz złą obra
bialnością i spawalnością.

W rezultacie zarówno niob, jak 
i jego stopy nie znalazły dotąd pra
ktycznego zastosowania f są jedy
nie wykorzystywane eksperymen
talnie. 

Prowadzone badania mają na ce
lu przec:lf> wszvstkim onracowc1ni� 
technologii w:vtwarzania różnych 
części z niobu i jego stopów, co 
umożliwi ocenę ich konstrukcyjnej 
przydatności. Niezależnie od tego 
dużo prac jest poświęconych zagad
nieniu opracowania odpowiednich 
powłok ochronnych, umożliwiają
cych zastosowanie niobu w ośrod
kach utleniających. Mniejszą nato
miast na razie wagę przywiązuje 
się do opracowania nowych stopów 
i rozpracowywania procesów meta
lurgicznych. Trzeba też wspomnieć 
o próbach wykorzystania pewnych
elektrycznych własności niobu, np.
nadprzewodności stopów Nb-Zr (20

40°/o Zr). 

Per s p e k t y w y. W okresie naj
bliższych 5-10 lat oczekuje się stop
niowego rozwoju technologii sto
pów niobu. Z obecnie istniejących 
stopów można wydzielić trzy gru
py, w zależności od ich własności 
i wiążących się z nimi możliwości 
zastosowania. 

1. Stopy o niskiej wytrzymałości, 
dobrej obrabialności i dobrej plas
tyczności w obniżonych temperatu
rach, niezależnie od postaci. Nale
żą tu Nb-lZr, D-14 (Nb-5Zr), D-36 
(Nb-10 Ti-5Zr), FS-182, B-33 (Nb
-5V) i C-103 (Nb-l0Ti-1 Hf). Te sto
py mogą pracować w temperaturach 
do 982-1093 °C. 

2. Stopy o średniej wytrzymałości, 
dobrej obrabialności, bardzo dobrej 
plastyczności w temperaturze poko
jowej i dobrej plastyczności w tem
peraturach obniżonych (w niektó
rych postaciach). Do tej grupy na
leży AS-55, B-66, C-129, Cb-752, 
D-43, FS-85 i SCb-291, które wyka-
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zują dobre własności konstrukcyjne 
w temperaturach do 1316 °C. 

3. Do trzeciej grupy należy wyso
kowytrzymały, trudno obrabialny 
stop F-48, o malej plastyczności za
równo w temperaturze otoczenia, 
jak i w temperaturach obniżonych. 
Dobre własności konstrukcyjne stop 
ten zachowuje aż do tempc:ratury 
1371 °C i znacznie przewyższa pod 
tym względem stopy drugiej grupy. 

Przypuszcza się, ŻE: w czasie 5-10 
lat z powodzeniem wykorzysta się 
praktycznie doświadczenia dotyczą
ce pracy części z nioba z pokrycia
mi ochronnymi, co pozwoli dokład
niej określić możliwości zastosowa
nia konstrukcyjnych stopów niobu. 
Współczesne badania przewidują 
następujące główne dziedziny za
stosowań: 

a) elementy konstrukcyjne sztucz
nych satelitów, powracających na 
Ziemię (pokrycia i osłony ciepłood
porne), 

b) osłony i elementy przegrzewa
czy parowych reaktorów jądrowych 
wysokiego ciśnienia, 

c) niektóre elementy wylotów sil
ników turbinowych, 

d) niektóre urządzenia elektrycz
ne nadprzewodzące kondensatory. 

Tantal i jego stopy 

Tantal cechuje bardzo wysoka 
temperatura topnienia (2996 °C), do
skonała obrabialność i plastyczność, 
także w temperaturach poniżej 
-255 °C. Istotną wadą tego pier
wiastka są niewielkie jego zapasy
w przyrodzie (około 1,50/o znanych
zapasów niobu), duży ciężar właści
wy (16,5 G/cm3) i mała odporność
na utlenianie w wysokich tempera
turach (powyżej 650 °C), co wywołu
je konieczność stosowania odpo
wiednich pokryć ochronnych.

Na skalę przemysłową wytwarza
ne są obecnie tylko trzy stopy na 

osnowie tantalu, a mianowicie Ta
-lOW, Ta-12,5W i Ta-8W-2Hf, przy 
czym wszystkie one są produkowa
ne w postaci wlewków, bloczków, 
płyt, blach, taśm, folii, prętóvv, dru
tów i rurek. Niektóre własności 
tych stopów podano w tablicy 5. 

Zasadniczą zaletą przemysłowych 
stopów tantalu jest ich wysoka wy
trzymałość w temperaturach 1370 
do 1927 °C w połączeniu z dobrą 
plastycznością w niskich tempera
turach, bardzo dobra obrabialność 
i co jest bardzo ważne, możliwość 
spawania. 

W stadium prób znajduje się kil
ka dalszych stopów tantalu takich, 
jak Ta-30Nb-7,5\r, Ta-5W-2,5Mo, Ta
. -10W-2,5Hf i Ta-10W-2,5Mo (wy
twarza się z nich blachy o szeroko-
ści 152,4 mm), ale tylko stop Ta
-1 OW -2,5Hf ma niedługo wejść do 
produkcji przemysłowej. 

Czysty tantal znalazł szerokie za
stosowanie w kondensatorach elek-

T a b I i c a 5. Niektóre własności stopów tantalu 
Lp. Oznaczenie stopu 
1 Ta-lOW 

Cięż;,r właściwy (G/cm') 
16,78 

Własności mechaniczne w temperaturze (° C) 
1 1093 1 1316 1 1649 11927 1 2705 I 2927 I 20 i 1093 i 1316 1 1649 11927127051 2927 

1--�---'------'----'-----'------,-----�----::--�-
20 

71,0 38, 7 Re (kG/mm') I R,.,, (kG/mm') 
24,() 11,2 I 76,5 42,9 28,1 

- -------- ------ --- - -- - -- --- - --- --- --- --- --- --- -- -- ---Ta-12,5W 15,82 Ta-8W-2Hf 16,65 59,8 67,5 - 0,98 0,61 71,7 
- I 78,7 28,1 - 1,3 0,65 14,1 7,7 J -
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trolitycznych i aparaturze chemicz
nej, od której wymagana jest odpor
ność na d.ziałanie chloru i jego 
związków. Natomiast stopy tantalu 
są wykorzystywane przede wszyst
kim jako materiał doświadczalny, 
dla ustalenia możliwości zastosowa
nia ich w dyszach silników· rakie
towych, rakietach balistycznych i 
sztucznych satelitach (wyjątkier:1 
jest stop Ta-l0W, którego pewne, 
niewielkie ilości są wykorzystywa
ne jako materiał sprężynowy). 

Prowadzone badania mają na ce
lu ustalenie ,.:iptymalnych dod-atków 
stopowych, dzięki którym stopy tan
talu będą mogły osiągnąć jeszcze 
lepsze własności mechaniczne, za
równo w temperaturach podwyższo
nych, jak i w niskich, przy jedno
czesnym zachowaniu dobrej ich 
obrabialności i spawalności. Prowa
dzone są również prace nad utwar
dzaniem dyspersyjnym stopów tan
talu, a także nad wprowadzeniem 
do produkcji przemysłowej stopÓ\V 
obecnie produkowanych na skalę 
doświadczalną. Inne badania doty
czą możliwości wykorzystania elek
trycznych własności tantalu, a w 
szczególności wytwarzania cienkich 
płytek oporowych i kondensatoró\v. 

P e r s p e k t y w y. Przypuszcza sie, 
że wytrzymałość stopów tantalu w 
zakresie temperatur 1538 do 1657 °C 
będzie znacznie podwyższona, bez 
pogorszenia innych własności, prze
de wszystkim drogą dyspersyjnego 
utwardzania. Jednak ze względu na 
wysoki koszt tantalu i małe jego 
zasoby nie należy przewidywać je
go wykorzystywania, poza przypad
kami, gdzie wymagana będzie jed
noczes111e wysoka wytrzymałość, 
spawalność i plastyczność w tempe
raturach obniżonych. 

Beryl 

Bardzo interesującym pierwiast
ldem ze względu na swoje własno
ści jest metaliczny beryl. Charak
teryzuje się on bardzo małym cię
żarem właściwym (1,85 G/cm3) i sto
sunkowo wysoką temperaturą top
nienia (1282 °C), wysokim modułem 
sprężystości (29 500 do 31 OOO kG/ 
/mm2) wysoką wartością stosunku 
wytrzymałości do ciężaru właściwe
go (np. dla kutego berylu o wy
trzymałości około 70,0 kG/mm2 sto
sunek ten wynosi 3,75 • 106 cm), wy
soką pojemnością cieplną (od 0,44 
kal/g °C w temperaturze pokojowej 
do 0,85 kal/g °C w temperaturze 
1200 °C) oraz wysoką przewodnością 
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cieplną (od 0,420 kal/cm • sek • °C w 
temperaturze pokojowej do 0,255 

kal/cm • sek • °C w temperaturze 
500 °C i 0,186 kal/cm· sek· °C w 
temperaturze 1200 °C). Rozszerzal
ność cieplna berylu ·w przybliżeniu 
odpowiada rozszerzalności cieplnej 
miękkiego żelaza. Te wszystkie wła
sności spowodowały, że beryl dla . 
lotnictwa i techniki rakietowej jest 
znacznie bardziej interesującym 
tworzywem niż magnez - jedyny 
konstrukcyjny materiał zbliżony gę
stością do berylu. 

OcŻywiście beryl wykazuje rów
nież kilka cech ujemnych. Należą 
tu: toksyczność berylu i jego związ
ków, ograniczona plastyczność w 
niskich temperaturach, a także sto
sunkowo wysoka cena. 

Na razie przemysłowe zastosowa
nie znalrizł beryl technicznie czysty 
o kontrolowanej zawartości tlenu.
Ze względu na stosunkowo małe
rozmiary atomów, beryl tworzy sto
py typu roztworów stałych tylko z
nielicznymi pierwiastkami tak że 
prawdopodobieństwo otrzym

,
ania 

przemysłowych stopów berylu jest 
niewielkie. Dlatego szczególną uwa
gę skupiono wokół stopów Be-Al, 
opracowywanych przez firmę Lock
heed Aircraft's lVIissile and Space 
Co. Chociaż, jak dotąd, opublikowa
no niewiele danych dotyczących 
tych stopów, wiadomo że najlepsze 
wyniki otrzymano w przypadku 
stopów zawierających 10 do 400/o Al. 
Prawdopodobnie stopy te wytwarza
ne są na drodze metalurgii prosz
ków i składają się z cząstek berylu 
rozłożonych w aluminiowej osno� 
wie. Na razie jednak żaden z tych 
stopów nie został wprowadzony do 
produkcji na skalę przemysłową czy 
półprzemysłową. 

W USA obecnie produkuje się be
ryl w postaci prasowanych na go
rąco bloków, o własnościach poda
nych w tablicy 6. Typowy beryl 
konstrukcyjny zawiera około 1,750/o 

Tab I i ca 6. Beryl techniczny produko

wany w USA 

Lp. 

1 99,o _o_ , _s _1_2_4_,6 ___ 17_,6 __ 1,_o 
2 98,5 1,2 24,6 19,0 1,0 

.2 __!_!l_,_D_ I . 2, o I 
4 97,4 -�J-2-s,-1-' 

28,1 21,1 

21,1 

1,0 

Ta b 1 i c a 7. Własności mechaniczne 
w podwyższonych temperaturach kutego 

berylu 1-400 

- --

Temperatura 

badania Rm Re A 

( O C) (kG mm2) !kG mm') l°iol 

24 77,3 54,1 10 

93 70,7 52,7 11 
-

204 61,6 49,2 14 

316 52,7 45,5 20 
--

427 �3,4 39,9 19 

538 36,4 33,6 
_

11 
I 

593 34,1 31,5 12 

BeO i ma wytrzymałość niewiele 
wyższą niż 28 kG/mm2. Niedawno 
jednak opracowano specjalnie dla 
potrzeb systemu sterowania nowy 
typ berylu o zawartości minimum 
4,25°/,, BeO (oznaczony przez firmę 
Brush symbolem I-400, a przez fir
mę Beryllium Corp. - HPI-40) i 
znacznie podwyższonej granicy pro
porcjonalności. Dodatkową, cenną 
własnością tego tworzywa jest sta
bilność wymiarów w zakresie tem
peratur pracy system u sterowania. 
Beryl I-400 z trudnością poddaje się 
kuciu, ale ma za to cenne własności 
mechaniczne (tablica 7). Stosunek 
wytrzymałości na rozciąganie do cię
żaru właściwego w temperaturze 
pokojowej dla przekutego berylu 
I-400 jest bardzo duży i wynosi 
4,2 • 106 cm. Ze wzrostem tempera
tury do 204 °C stosunek ten obniża 
się . zaledwie do 3,36 • 106 cm, a w 
temperaturze 538 °C wynosi jeszcze 
2,03 • 10s cm. 

Prace nad udoskonaleniem bery
lu I-400 prowadzone są przede 
wszystkim z myślą o zastosowaniu 
go na łopatki turbin gazowych sa
molotów odrzutowych. 

Oprócz wysokiej ceny, podstawo
wymi wadami berylu jako materia
łu konstrukcyjnego są: ograniczona 
odkształcalność i (do ostatnich lal) 
niestałość własności w różnych par
tiach, w różnych częściach tej sa
mej partii, a nawet w ramach jed
nej blachy. Osobnym zagadnieniem 
są trudności związane z łączeniem 
części berylowych. Dotąd nie udało 
się osiągnąć w pełn1 zadowalają
cych połączeń ani na drodze spawa
nia, ani na drodze zgrzewania, do
bre wyniki uzyskano natomiast sto
sując klejenie, ale ze względu na 
składniki klejów takie połączenia 
nie mogą pracować w temperatu
rach wyższych niż 260 °C. W rezul
tacie najbardziej rozpowszechnioną 



obecnie metodą łączenia berylu jest 
lutowanie twarde. 

Jako luty stosuje się bądź cynk 
(wytrzymałość na rozciąganie złącza 
wykonanego z blach grubości 2,5 
mm zawiera się w granicah 45,5 do 
49 kG/mm2), bądź dla pracy w tem
peraturach podwyższonych stopy 
Ag-Cu-Li (7,5°/o Cu), Ag-Li (0,20/o Li) 
i niektóre stopy Ag-Cu. Dla pracy 
w niskich temperaturach stosuje siq 
także jako luty stopy Al-Si. 

W 1962 r. w USA wyprodukowa
no około 150-200 ton berylu, z cze
go 100/u wykorzystano jako materi'lł 
konstrukcyjny, a w 750/o w reakto
rach jądrowych i urządzeniach ato
mowych. Oprócz tego, beryl do
świadczalnie zastosowano na nie
które części rakiet kosmicznych i 
sztucznych satelitów, sprężarek sil
ników turbinowych, przyrządów 
optycznych, urządzeń odprowadza
jących ciepło, w konstrukcjach ko
mórkowych itd. 

r�rogram prac naukowo-badaw
czych zmierza przede wszystkim do 
poiepszenia własności blach walco
wanych i rozszerzenia asortymentu 
produkcji. Prowadzone badania w 
większości przypadków dotyc�ą za
gadnienia kruchości berylu i obej
mują mic;dzy innymi analizę wpł:,·
wu czynników metalurgicznyci1 na 
przechodzenie berylu ze stanu pla
stycznego w kruchy, określenie do-
mieszek i wtrąceń w berylu, zbada
nie zjawiska rekrystalizacji i rozro
stu ziaren, wytworzenie beryln wy
sokiej czystości i jego kontrolę, wy
tworzenie drobnoziarnistego berylu 
z bardzo drobnego proszku itd. Rea-
lizowane są także badania dotyczą
ce oczyszczania berylu i rozpraco
wywane metody analizy jego do
mieszek. 

P e r s p e k t y w y. Polepszenie 
własności berylu i stopów Be-BeO 
prawdopodobnie będzie uzyskan•:'! 
przez zmniejszenie ilości szkodli
wych domieszek i zwiększenie do
kładności kontroli ilościowej przy 
wytwarzaniu stopów, a nie dzięki 
opracowaniu nowych stopów. Da.:q
ce się zaobserwować w ostatnich 
latach zmniejszenie zużycia be[yiu 
raczej się utrzyma, ze względu na 
zmniejszenie się liczby nowo budo
wanych reaktorów jądrowych. Na
tomiast stosunkowo małe w obecnej 
chwili zużycie berylu do celów kon
strukcyjnych, zwłaszcza w lotnic
twie i kosmonautyce, powinno stop
niowo wzrastać. Gwałtowny wzrost 
zużycia berylu jest uwarunkowany 
zastosowaniem w lotnictwie i 1-:os-

monautyce opracowywanych obecnie 
stopów Be-Al. 

Wolfram i jego stopy 

Wolfram stale przyciąga uwagę 
badaczy jako materiał mogący pra
cować w temperaturach 1650 "C i 
wyższych. Szczególnymi jeg•J zaleta
rr:ii jest bardzo wysoka t_emperatura 
topnienia (3415 "C) i wyjątkowa wy
trzymałość w podwyższonych tem
peraturach, ujemnymi cechami -
duży ciężar właściwy (19,3 G/cm3) i 
kruchość w niskich temperaturach. • 
Poza tym podobnie jak większość 
metali trudno topliwych, wolfram w 
wysokich temperaturach łatwo się 
utlenia, co powoduje konieczność 
stosowania specjalnych pokryć 
ochronnych. 

W technice rakietowej obecnie 
częściej stosuje siq czysty wolfram 
niż jego stopy, gdyż czysty wolfram 
jest łatwiejszy i tańszy zarówno w 
produkcji, jak i obróbce, a ponadlo 
stopy wolframu dopiero ad niedaw
na zaczęto rozpracowywać. Trzcoa 
też wspomnieć, że urnacniaj;ące dzia
łanie większ?ści pierwiastków sto
powych w te1nperaturach wyższych 
od 2427 °C silnie się zmniejsza. 

Do chwili obecnej najlepiej prze
badario dwa rodzaje stopów wolfra
mu. Pierwszy, to stopy zawierające 
różne ilości molibdenu i będące roz
tworami stałymi, drugi - stopy u
macniane dyspersyjnymi wydziele
niami Th02. W stosunku do czyste
go wolframu stopy wolfram-molib
den mają wyższą wytrzymałość do 
temperatur rzędu 1930 °C, przy czym 
do temperatury 1540 °C są to stopy 
zawierające duże ilości molibdenu 
(około 50°/o atom. Mo). 

Bardzo interesujący jest stop wol
framu z 30/o renu i niewielką ilo
ścią (do 1°/u) niobu. Ostatnie bada
nia wykazały, że granica plastycz
nosc1 przy rozciąganiu tego stopu 
w temperaturze 1982 °C wynosi 40, fi 

kG/mm2• 

Dobre własności mechaniczne 
(zwłaszcza dobra plastyczność w ni
skich temperaturach) cechują rów
nież stop W-26Re, znany jako ma
teriał na termopary do pomiaru wy
sokich temperatur. Przeszkodą jed
nak w zastosowaniu tego stopu jako 
materiału konstrukcyjnego jest je
go wysoki koszt i ograniczone zaso
by renu. 

Badane są także stopy wieloskład
nikowe, np. W-3Mo-1Nb-0,001C i 
W-20Ta-12Mo. Wytrzymałość na roz
ciąganie tego ostatniego w tempe-

raturze 1650 °C wynosi powyżej 42 
kG/rnm2

. Pewne dane doświadczal
ne otrzymano również dla stopów, 
zawierających pierwiastki wywołu
jące umacnianie dyspersyjne. Na 
przykład, wytrzymałość na rozciąga
nie stopu W-12,6 Nb-0,29V - 0,12Zr
-0,07C w temperaturze 1927 °C wy
nosi około 38,5 kG/mm2

. Stopów 
wykazujących zadowalającą wytrzy
małość w temperaturach powyżej 
2760 °C dotąd nie opracowano. 

Wolfram w odróżnieniu od molib
denu bardziej efektywnie umacnia 
się dyspersyjnymi wydzieleniami 
tlenków niż wc;glików. Najwyższą 
wytrzymałość w temperaturach po
wyżej 2257 °C wykazują znane od 
50 lat stopy wolframu umacniane 
dyspersyjrne Th02. 

Jako materiał konstrukcyjny 
wolfram znalazł już zastosowanie 
na kierownice turbin silników od
rzutowych. Prowadzone są także 
prace nad innymi zastosowaniami 
wolframu i jego stopów, m.in. nad 
wytwarzaniem lanych i kutych ło
patek silników turbinowych ze �to
pów W-Nlo oraz prasowaniem czc;ści 
teowych ze stopu W -3Mo. 

Prace badawcze dotyczące czyste
go wolframu skoncentrowane są na 
zagadnieniach jego metabr�ii, oczy
szczania i wytwarzania (produkcja 
szerokich blach, łączenie wolframu) 
oraz jego pokryć ochronnych. Prace 
nad udoskonalaniem stopów wol
framu zmierzają natomiast do po
lepszenia ich obrabialności w tem
peraturze otoczenia i wytworzenia 
stopów o wyższej wytrzymałości vV 
wysokich tŁmperaturach lub lepszej 
plastyczności w niskich. 

P ers p e k t y w y. Przypuszcza 
się, że w najbliższej przyszłości 1.:.do
skonalone zostanie wytwarzanie czy
stego wolframu i znacznie polep
szona jego plastyczność, natomiast 
nie oczekuje się wzrostu wytrzyma
łości. Z wolframu wytwarzać się ,JQ·· 

cizie części silników i części kra
wędzi sterujących, wymagaj ącc 
znacznej wytrzymałości w tempe·ru
turach około 2200 "C. Zużyde wol-
framu w stosunku do obecnego w ro-
ku 1970 prawdopodobnie wzrośnie 
dwukrotnie. 

Ze stopów wolframu zastosowa
nie przemysłowe najszybciej osi.:\,�·· 
ną stopy umacniane dyspersyjnie, 
gdyż technologia ich wytwarzania 
jest już dostatecznie rozpracowana. 
Jednocześnie jednak będą rozpraco
wywane i przekazywane do produk
cji inne stopy wysokowytrzymal2. 
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SAMOLOT Z KOMBINOWANYM 
WIRNIKIEM 

Peter F. Girard z firmy Ryan 
Aeronautical Co. proponuje zasto
sowanie do samolotów COIN (samo
loty przeznaczone do działań w kon
fliktach lokalnych) o pionowym 
starcie, skrzydła mającego kształt 
koła, które mogłoby równocześnie 
służyć jako wirnik nośny. Umiesz
czone na obwodzie tego kołowego 
skrzydła łopaty wirnikowe byłyby 
w szybkim locie poziomym wciąga
ne do jego wnętrza. Do napędu ma 
służyć śmigło pchające (propono
wany samolot ma układ dwukadłu
bowy), a ria usterzeniu ma być za
mocovvane śmigło ogonowe, ró,vno
ważą ce moment obrotowy pocho
dzący od wirnika. W.K.

l.\'IAŁY SAMOLOT PASAŻERSKI. 
HANDLEY PAGE „JESTSTREAM" 

Firma Handley Page buduje mały 
samolot pasażerski na krótkie trasy, 
mogący również spełniać rolę sa
molotu służbowego - ,,Jetstream"'. 

W wersji pasażerskiej samolot za
biera 18 do 20 osób, a w wersji 
służbowej -· sześć. Przy prędkości 
przelotowej 480 km/h na wysokości 
9100 m zasięg przekracza 3200 km. 
Napęd samolotu stanowią dwa tur
binowe silniki śmigłowe Turbome
ca „Astazou" lub Lycoming T53 -
zależnie od życzenid r.abywcy. Ame
rykańskie przedsiębiorstwo Riley 
Jetstream Corp. nabyło prawa 
sprzedaży i obsługi tych samolotów 
na terenie USA na sumę 7 milio
nów dolarów. W.K.

SAMOLOTY P ASAŹERSKIE O DU'.i:EJ ILOŚCI MIEJSC 

Firma Lockheed Georgia Co. opra
cowuje cywilną odmianę wojskowe
go samolotu transportowego C-5A. 
Odmiana ta, nosząca oznaczenie fa
bryczne L-500, ma być wprowadzo
na do eksploatacji na początku lat 
siedemdziesiątych. Przewiduje się 
budowę czterech pododmian: podod
miana o całkowitej liczbie miejsc 
902 (na dolnym pokładzie - 278, 
na środkowym - 399 i na górnym -
225), przy czym cena biletu w kla
sie turystycznej ma wynosić 90 do
larów; pododmiana o całkowite.i 
liczbie miejsc 667 (11 kabin prywat
nych i 86 miejsc leżących o odstę
pach 1,20 m ,1a górnym pokładzie, 
na obu niższych pokładach miejsca 
o odstępach 0,97 m i dodatkowo du
że pomieszczenie klubowe na dol
nym pokładzie); pododmiana dla 225
pasażerów na górnym pokładzie i
dla towarów na obu niższych pokła
dach; pododmiana towarowa obli-
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czona na 127 OOO kG ciężaru handlo
wego w komunikacji transkonty
nentalne.i i na 113 OOO kG w komu
nikacji transatlantyckiej. Analiza 
rynków zbytu wykazuje zapotrze
bowanie na 30--c-40 samolotów pasa
żerskich i 100 samolotów towaro
wych tego typu. 

Niemniej jednak większym za-
interesowaniem cieszą się obecnie 
samoloty o mniejszej ilości pasaże
rów. Należy do nich samolot Dou
glas DC-10, którego model przedsta
wia załączone zdjęcie. Na swych 
dwóch pokładach zabiera on łącznie 
550 pasażerów lub 91 OOO kG ładunku. 
Napęd stano\:vią cztery silniki dwu
przepływowe. Podobny samolot bu
duje firma Boeing (Boeing 747). Li
nie lotnicze Pan American Airlines 
zamierzają zamówić w najbliższym 
czasi,� 25 samolotów tego rodzaju 
(zapotrzebowanie Pan American Air
lines na samolot L-500 ocenia si� 
najwyżej na dwie sztuki). 'N.K.. 

NOWE DANE PODUSZKOWCA 
WESTLAND SRN.4 

Poduszkowiec Westland SRN.4 w 
wersji przeznaczonej do komunika
cji czysto pasażerskiej ma zabierać 
500 pasażerów, a w komunikacji 
wahadłowej na krótkich odcin
kach - 700 do 800 pasażerów. Na
tomiast w wersji przystosowanej do 
przewożenia samochodów poduszko
wiec mieści 32 samochody i 250 pa
sażerów. Do napędu poduszkowca 
służą cztery silniki turbinowe Bris
tol Siddeley „Marine Proteus" o 
mocy 3400 KM; jako napęd pomoc
niczy zastosowano dwa silniki tur
bin?we Rover IS/90. Ciąg wytwa
rzaJą_ czte�y . czterołopatowe, prze
stawialne sm1gła o średnicy 5 79 m 
a poduszkę powietrzną - �ztery 
wentylatory nośne Westland o śred
nicy 3,50 m. Pojemność zbiorników 
paliwowych wynosi 20 460 l. Wy
miary i ciężary poduszkowca: dłu
gość, �9,2 m; szerokość 22,9 m; wy
soko?c na płozach 11,18 m; cit';żar 
nommalny 162 500 kG; ciężar ma
k _sy_malny 183 OOO kG. Osiągi pfZy 
c1ęzarze nominalnym w warunkach 
ISA: . pręd�ość maksymalna przy
bezw1etrzneJ pogodzie 143 km/h· 
prędkość podróżna 102+120 km/h 
przy wysokości fali 1,2 do 1,5 m i 
37+56 km/h przy wysokości fali 2,4 
do 3,0 m; zasięg przy bezwietrznej 
pogodzie 540 km. 

Po jednym poduszkowcu zamó
wiły dotychczas przedsiębiorstwa ko
muni�acyjne Swedish Loyd Line i 
Swed1sh American Steamship Co. 
Od roku 1968 poduszkowce te mają 
przewozić samochody na trasie 
Ramsgate-Calais. W.K.

POJAZD DO PRZEPROWADZANL\ 
BADAŃ N A KSIĘŻYCU 

. Firma Grumman Aircraft Enginee
rmg Corp. buduje - początkowo 
własnymi środkami - prototyu. a 
równocześnie ruchomy symulator 
pojazdu do badań Księżyca. Pojazd 
użytkowy ma być przeniesionv n::t 
Księżyc za pomocą pojedynczej ra

"kiety. Dotychczas firma zbudowała 
stały symulator i naturalnej wi!.'l
�ości makietę dwucżęściower;o po
Jazdu (rys. 1). Podobnie jak symn
lator,_ makieta ta służy przede 
wszystkim do treningu i studiów. 
Zaprojektowany przez firmę trzy
częściowy pojazd (rys. 2) jest prze
znaczony do czternastodniowych ba
dań przeprowadzanych przez dwóch 
ludzi, przy czym jego urządzenia do 
utrzymania życia mają siedmiodnio
wą rezerwę. Poszczególne części po
jazdu są zaopatrzone w dwa koła ze 
�piralnymi szprychami i są ze sobą 
połączone za pomocą przegubów, 
umożliwiających sterowane ruchy 
każdej części względem trzech osi, 
złożenie pojaz.du do transportu w 



1 

2 

rakiecie i rozłączenie częsc1. \V 
przednim członie znajduje się po
mieszczenie załogi. Człon ten jest 
zabezpieczony przed meteorytami i 

pro1:11ieniowaniem, ma objętość 9,91 
m� 1 spoc_zywa na kołach o średnicy 
l ,23 m. Srodkowy i tylny człon o 
objętości odpowiednio 8 65 i 4 44 �3 

zawierają źródła prądu' i prz;rząd); 
naukowe; koła tych członów mają 
średnicę 1,52 m. Wszystkie koła sa 
napędzane oddzielnymi silnikami
elektrycznymi. Maksymalna pred
kość pojazdu wynosi 8 km/h. Do

' wytwarzania prądu służą cztery ba
terie paliwowe o mocy 0,9 kW każ
da. Jedna z baterii - znajdująca 
się w środkowym członie -- jest 
awaryjna; jest ona włączana np. w 
przypadku konieczności oddzielenia 
tylnej części pojazdu. Klimatyzowa
na kabina załogi ma oddzielne po
mieszczenie do pracy i pomieszcze
nie do kierowania wyposażone v, 
dwa fotele. W.K. 

FRANCUSKI SATELiTA D.lA 

Satelita D.lA jest drugim francu
skim satelitą zapro.1ektowanym 
zgodnie z wytycznymi Centre Na-
tionale d'Etudes Spatiales i równo
cześnie drugim satelitą wystrzelu
nym na orbitę za pomocą francus
kiej rakiety „Diamant" (17 lutego 
196G roku), można go jednak uwa
żać za pierwszego satelitę wykona-
ąego całkowicie we Francji. 

Satelita D. lA o ciężarze 40 kG 
składa si� z dwóch części: z wła
ściweg0 satdity i z grupy przyrzą
dov.·ej. W skład właściwego satelity 
o ciężarze 20 kG wchodzi korpus
główny oraz ruchome i odrzucane 
elementy, jak ramy z przetworni
kami energii słonecznej i anteny. 
Korpus główny ma kształt cylindra 
o średnicy 0,5 m i wysokości 0,20 m. 
Do dolnej pokrywy są zamocowane
przegubowo cztery prostokątne ra
my - o wymiarach 0,42 X 0, 21 m -
z przetwornikami energii słonecz
nej. Na górnej pokrywie znajdują 
się cztery anteny o długości O, 75 rn, 
służące do przekazywania danych 
telemetrycznych i do odbioru syg
nałów sterujących. Zamocowar,a 
między nimi antena o długości 0,2 

m - ustawiona w kierunku osi po
dłużnej satelity - wysyła sygnały 'J 

częstotliwości 400 MHz, które wyko
rzystuje się do przeprowadzania po-

miarów dopplerowskich. Siły od ra
kiety nośnej przenosi na satelitę 
centralna rura, do której jest przy
mocowana platforma z urz,1dzenia
mi elektronicznymi. Od dołu sateli
ta jest zamknięty stożkową pokry
v,:ą, która łączy równocześnie sate
litę z grupą przyrządową. Korpus i 
dolna pokrywa są wykonane z ma
gnezu, płyta, na której są zamoco
wane urządzenia elektroniczne, z 
materiału przekładkowego. 

Do zaopatrywania przyrządów w 
prąd służą przetworniki energii sło
necznej i bateria chemiczna. Na 
czterech ramach znajduje się łącznie 
2304 przetworniki energii słonecz
nej, przy czym są cne umieszczone 
po obu stronach każdej z ram. Prze
tworniki są chronione przed mikro
meteorytami i promieniowaniem ko
smicznym v;arstwą szkła o grub·ości 
0,15 m. Połączenie przetworników 
między ramami jest równoległe. 
OsiEm szeregowo połączonych ogniw 
niklowo-,kadmowych tworzy bate
rię o pojemności 3,5 Ah. Zapotrze
bowanie mocy wynosi normalnie 
2,8. W, a przy włączonym urządze..'. 

niu Dopplera - 5,2 W. 
Grupa przyrządowa ma ciężar 19 

kG i łączy trzeci stopień rakiety z 
satelitą. Zawiera ona przyrządy i 
urządzenia kontrolujące pracę trze--

ciego stopnia, a od chwili osiągnię
cia _orbity - sterujące pracą urzą
d�en satelity (np. za pomocą ładun
kow wybuchowych powodują one 
odrzucenie osłon, rozłożenie ram z 
przetwornikami, oddzielenie sateli
ty), a w końcu określające tor jego 
lotu. Pierwsze zadanie spełnia na-
dajnik telemetryczny, drugie - ele
ktroniczne urządzenie programo,ve, 
a do określania toru satelity służy 
transponder. Żródłem prądu jest 
siedem baterii o napięciu 28 V. Obu
dowa grupy przyrządowej przenosi 
obciążenia z rakiety nośnej na sa
telitę i jest wykonana ze stopu mH
gnezowego. 

W czasie startu ramy z przetwor
nikami energii słonecznej są odchy
lone do góry i przytrzymane w tym 
położeniu specjalną liną. Na orbicie, 
po odrzuceniu osłony, ładunek wy
buchowy zwalnia linę i ramy pod 
działaniem siły odśrodkowej usta
wiają się pod kątem 45° do osi 
podłużnej satelity. Ponieważ sateli
ta oddziela się od grupy przyrządo
wej dopiero po rozłożeniu się ram 
z przetwornikami, trzeba było zwró
cić szczególną uwagę na to, aby w 
czasie rozdzielania nie zostały uszko
dzone przetworniki energii. W tym 
celu przed rozdzieleniem się sate
lity i grupy przyrządowej od trze
ciego stopnia rakiety ruch obrotowy 
trzeciego stopnia zostaje zmnief
szony do 35 obr/min. Gdv satelita 
znajdzie siQ ,v bezpiecznej° odległo
ści od trzeciego stopnia i grupy 
przyrządowej, spiralna sprężyna 
zwiększa jego prędkość obrotową. 

Satelita D.11\ ma spełniać zarów
no zadania techniczne, jak i nauko
we. Do pierwszych należy spraw-

1 - anteny nadawczo-odbiorcze do prze
lrnzywania danych pomiarowych i przyj
mowania sygnałów sterujących; 2 - ra
my z przetwornikami energii słonecz
ne.i; 3 - bateria chemiczna; 4 - oscyla
tor; 5 - naklejona na lrnrpusie satelity 
płyta z doświaclczalnymi przetwornilrnmi 
energii słonecznej;. 6 - urządzenia elek-

troniczne; 7 - antena nadawcza 
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dzenie czy wyprodukowane przez 
przemysł francuski urządzenia bl�
dą zadowalająco pracować w 'cięż
kich warunkach kosmicznych, Ma 
być poza tym zbadany wpływ pro
mieniowania kosmicznego na pracę 
przetworników energii słonecznej w 
energię elektryczną, W tym celu za
mocowano na obudowie satelity 
piętnaście przetworników energii, z 
których część jest chroniona przed 
promieniowaniem a część jest wy
stawiona na promieniowanie. Jeżeli 
chodzi o stronę naukową, to sateli
ta ma zadanie prowadzenia badali. 

geodezyjnych. Jego �yg�a�y o, _·bar
dzo stabilnej częstothwosc1 słuzą d<? 
pomiarów systemem Dopplera , � 
określania w ten sposób prędkosc1 
satelity. Z pomiarów tych, z ��nych 
uzyskanych za pomocą stacJ1 1:a
ziemnych na temat odległości i !�1�� 
runku i z fotografii można okresllc 
bardzo dokładnie tor satelity, a stąd 
pole grawitacji ziemskiej. 

Na początku roku 1967 Francja 
zamierza wprowadzić na orbitę sa
telitę D.lC.

W.K. 

SILNIK DWUPRZEPŁYWOWY Z PRZESTAWIALNYMI DYSZAMI 
I SP A LANIEM W ZEWNĘTRZNYM STRUMIENIU 

Upłynęło już siedem lat od czasu 
zastosowania dwuprzepływowego 
silnika z przestawialnymi dyszami 
wylotowymi Bristol Siddeley BS.53 
.. Pegasus" na poddźwiękowym my
śliwcu pionowego_ startu Hawker 
Siddeley P.1127 „Kestrel". W mię
dzyczasie przystąpiono w Anglii do 
rozwoju naddźwiękowego samo
lotu szturmowego pionowego startu 
z podobnym układem napędowym. 
W związku z tym stało się koniecz
ne opracowanie systemu spalania 
w zewnętrznym strumieniu silnika 
w celu zwiększenia ciągu. W zasto
sowaniu do silników z przestawial
nymi dyszami system ten otrzymał 
w języku angielskim nazwę „Ple
num Chamber Burning'' (PCB), gdyż 
jest to spalanie w komorach zbior
czych. Ogólny układ silnika dwu
przepływowego z przestawialnymi 
dyszami i spalaniem w zewnętrznym 
strumieniu pokazuje rysunek 1. 

Jeszcze przy projektowaniu sil
nika „Pegasus" napotkano na sze
reg trudności przy projektowaniu 
przestawialnych dysz wylotowych, 
ponieważ w dyszach tych istnieją 
niekorzystne gradienty ciśnień w 
�arstwie przyściennej. Dzięki temu, 
ze udało się przekrój krytyczny 
umieścić w przekroju wylotowym 
dyszy, uniknięto skomplikowanego 
kształtu dyszy zbieżna-rozbieżnej. 
Ponieważ zadaniem przestawialnych 

1 

52 

dysz w·ylotowych jest nie tylko 
przyspieszenie strumienia, lecz rów
nież nadanie mu odpowiedniego 
kierunku, ich sprawność zależy w 
dużym stopniu od wyboru najwła
ściwszej palisady kierowniczej. Na
stępnie należy znaleźć optymalny -
ze względu na rozwój warstwy 
przyściennej - kształt dyszy mię
dzy palisadą a płaszczyzną obrotu. 
Jest rzeczą oczywistą, że najbardziej 
niekorzystn.e warunki panują wzdłuż 
najkrótszego odcinka. W płaszczyź
nie obrotu dysza wykazuje przekrój 
kołowy, podczas gdy na wylocie 
przekrój jest zbliżony do prostokąta. 
Znaczne trudności sprawiło również 
kształtowanie kanału łączącego pier
ścieniowy wylot ze sprężarki nis
kiego ciśnienia z kołowymi prze
krojami wlotowymi obu dysz. Z ae
rodynamicznego punktu widzenia 
wystarczający był prosty kanał 
boczny, gdyż powodowane przez 
niego straty ciśnienia dynamicznego 
nie przekraczają 15°/o. Z drugiej 
jednak strony powoduje on zabu
rzenia w obwodowym rozkładzie 
ciśnienia statycznego w „górę prą
du", co wywołuje silne drgania ło
patek sprężarki niskiego ciśnienia. 
Zagadnienie to rozwiązano przez 
zastosowanie tłumiących drgania 
półek na łopatkach sprężarki i przez 
zastąpienie kanału bocznego komorą 
zbiorczą. Różnicę między prostym 

kanałem bocznym a komorą zbiorczą 
przedstawia rysunek 2. Jak można 
było oczekiwać, komora zbiorcza 
zwiększyła straty c1smenia, wyeli
minowała jednak pozostałe trud
ności. 

Konstrukcja komory spalania wy
magała wielu lat badali.. Przede 
wszystkim należało • znaleźć kom
promis między objętością przestrze
ni spalania a wymiarami zewnętrz
nymi, aby z jednej strony zap_e":'nić
stateczne spalanie, a z drug1eJ 
utrzymać możliwie jak najmniejszy 
przekrój czołowy silnika. Nale�y 
poza tym pamiętać, że sp�la1;11e 
odbywa się przy stosunkowo msk1m 
ciśnieniu i temperaturze. 

Na rysunku 1 widać dwie duże 
komory spalania umieszczone w ko
morach zbiorczych i mechanizm do 
przestawiania dysz wylotowych. 
z.godnie z doświadczeniami nabyty
mi przy budowie silników strumie
niowych podzielono komorę zbiorczą 
na dwie części: w strefie pierwotnej 
powstają stateczne żagwie zapłono
we, które powodują przedostawanie 
się frontu pwmienia do strefy wtór
nej, tak że przed wlotem do dyszy 
istnieje stateczne pole spalania. 
W początKowej razie spalania pa
liwo jest wtryskiwane tylko do 
strefy pierwotnej, dopiero później 
rowmeż do strefy wtórnej. Jak wi
dać na rysunku 3, komora spalania 
nie ma dużych płaskich powierzchni, • 
które wymagałyby chłod2enia. Na 
rysunku widać również przewody 
i wtryskiwacze paliwowe strefy 
pierwotnej i wtórnej. 

Prace doświadczalne ze spalaniem 
w strumieniu zewnętrznym firma 
Bristol Siddeley rozpoczęła w roku 
1961. Do badali. wykorzystano m. in. 
dwuwymiarowe modele z plexi (ry
sunek 4), za pomocą których obser
wowano przepływ przez komorę 
spalania. Trójwymiarowe modele 
z plexi umożliwiły dokładne zba
danie przepływu, wynikiem czego 
było zmmeJszeme strat ciśmema 
w komorze. W oparciu o wyniki tych 
badali. zbadano modele metalowe w 
celu przestudiowania charakterys
tyk spalania i stateczności frontu 
płomienia. W koó.cu przeprowadzo
no pomyślne próby komór spalania 
zabudowanych na stoisku badaw
czym (rysunek 5). Prace doświad
czalne umożliwiły zbudowanie silni
ka BS.100 - pokazanego na rysun
ku 6 - który do koli.ca 1965 roku 
wykazał się 18 miesiącami prób 
uwieó.czonych pełnym powodzeniem. 

Jak już wspomniano, prace nad 
silnikiem ze spalaniem w zewnętrz
nym strumieniu firma Bristol Sid
deley zapoczątkowała w związku z 
projektem naddźwiękowego samolo
tu szturmowego (Hawk.er Siddeley 
P. 1154). Wprawdzie później projekt 
ten został zaniechany, jednak wy
daje się, że pięcioletni okres badań
zagadnienia spalani8. w zewnętrz
nym strumieniu nie był daremny.
Wykorzystanie wyników tych badań
jest bowiem możliwe w silnikach
do poddźwiękowego samolotu piono
wego startu.
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Spalanie w strumieniu zewnętrz
nym ma następujące decydujące za
lety: 

- zwiększa się znacznie stosunek
ciągu do ciężaru silnika; 

- zwiększa się stosunek ciągu
startowego do optymalnego ciągu 
trwałego, dzięki czemu zmniejsza się 
zużycie paliwa w warunkach prze
lotowych - w porównaniu z silni
kiem z przestawialnymi dyszami bez 
spalania w zewne:trznym strumie
niu, który w tych \,,arunkach musi 
być silnie dławiony (odnosi się to 
do samolotów bez dodatkowych sil
ników nośnych); 

- zwiększają się przyspieszenia
samolotu w zakresie przydżwięko
wych prędkości lotu, jak również 
zwiększa się naddźwiękowa pręd
kość przelotowa. 

Ponieważ komora spalania obiegu 
zewnętrznego pracuje przy niskich 
temperaturach wlotowych, podgrza
nie pov,ietrza do temperatury tylko 
około 1200 °K powoduje znaczny 

wzrost ciągu przy stosunkowo nie
dużym przyroście zużycia paliwa. 
Temperatura taka leży znacznie po
niżej stosowanych obecnie tempera
tur dopalania i dzięki temu nie 
stwarza żadnych problemów mate
riałowych i pozwala uniknąć stoso
wania chłodzenia dyszy. 

Jako napęd samolotów bojowych 
pionowego startu wchodzą pod uwa
gę trzy różne układy: 

- jeden silnik z przestawialnymi
dyszami bez spalania w zewnętrz
nym strumieniu i kilka silników 
nośnych; 

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

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

Ciężar całkowity samolotu zależy 
w dużym stopniu od stosunku ciągu 
do ciężaru silnika. Silnik z przesta
wialnymi dyszami bez spalania w 
zewnętrznym strumieniu wykazuje 
obecnie stosunek ciągu do ciężaru 
6 : 1, przy czym przewiduje się 
zwiększenie tego stosunku do 8 : l. 
Dla silników nośnych stosunki te 
wynoszą odpowiednio 16 : 1 i 24 : l. 
W przypadku silnika z przestawial
nymi dyszami i spalaniem w ze
wnętrznym strumieniu stosunek cią
gu do ciężaru osiąga obecnie war
tość 13 : 1, a w przyszłości wzrośnie 
do 19 : 1. Oparta o t� wartości ana
liza wykazała, że układ napędowy 
z silnikiem z przestawialnymi dy
szami i spalaniem w zewnętrznym 
strumieniu jest równoważny pod 
względem ciężaru całkowitego sa-
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molotu układowi z silnikiem z prze
stawialnymi dyszami i bez spalania 
w zewnętrznym strumieniu i z silni
kami nośnymi oraz jest korzystniej
szy pod względem łatwości obsługi 
i ze względu na mniejszą erozję 
gruntu w czasie prób silnika przed 
startem, które przeprowadza się z 
dyszami ustawionymi poziom'.l. Oba 
układy górują znacznie nad ukła
dem z jednym silnikiem z przesta
wialnymi dyszami i bez spalania 
w zewnętrznym strumieniu, który 
jest poza tym mniej korzystny pod 
względem jednostkowego zużycia 
paliwa w warunkach przelotowych. 

W.K. 

POCIĄG NAPĘDZANY 
LOTNICZYMI SILNIKAMI 

TURBINOWYMI 

Szereg firm lotniczych zaczęło 
opracowywać projekty lekkich i 
szybkich pociągów. Fabryka samo
lotów United Aircraft proponuje za
stosowanie do szybkich pociągów 
lotniczych silników turbinowych 
Pratt-Whitnney PT6 o mocy 500 KM. 
Przy zastosowaniu jako paliwa zwv
kłego oleju dieslowskiego moc tych 
silników zmaleje do 445 KM. Roz
waża się przeniesienie napqdu za 
pomocq przekładni elektr?cznej lub 
mechanicznej. Pociąg projektowany 
przez fabrykę United Aircraft no
szący oznaczenie TMT-5D ma się 
składać z pięciu wagonów - w tym 
dwa wagony silnikowe na końcach. 
Główną zaletą projektu jest mały 
c1ęzar wynoszący połowę cięi:i,n1 
konwencjonalnego poci::igu. Uzys1rn
na predkość ma wynosić 200-250 
km/godz. 

Konstrukcja w8e:onów wzorowa
n8 jest na kadłubach S8ma\otów. 
Je�t ona w zasadzie �luminiowa ze 
szkieletem z rur stalowych. Fotelć> 
są obracane i pocl1ylane jak V./ sD.
molotach, oświetlenie i n'lwiew za 
r,omccą wentylatorkt'.,w jesl inciy
v·idualny - całe wnetrze jest· ldi
matyzowane. Wsz:,,stkie instalacje i 
urządzenia łatwo dostqpne i v✓y
mienne. 

System zawieszenia i układ pod
wozia jest tu rewelacją. Pudło wa
gonu jest zawieszone na podwoziu 
powyżej swego środka ciężkości. 

Podwozie ma rodzaj stojaków na 
końcach i na nich, na amortyzato
rach, wisi nadwozie tworząc rodzaj 
,,kołyski". W ten sposób na zakrę
tach podłoga pochyla się i pasaże
rowie nie odczuwają tak silnie dzia
łania siły odśrodkowej. 

Podwozie w normalnych wago
nach kolejowych składa się z 
dwóch par wózków, każdy przy 
jednym z końców wagonu. Przy 
zakrP,cie dzięki tarciu kół o szyny 
wózki na swym centralnym sworz
niu obracają się ustawiając się 
sLycznie do szyn. Koła zużywają się 
przy tym i powstaje dokuczliwy 
hałas. 

W „lotniczym" wagonie para kół 
na wspólnej osi umieszczona jest 

53 



pod przegubem łączącym sąsiednie 
wagony. Przy zakręcie osie podłuż
ne wagonów załamują się względem 
siebie, rozciągające się zaś zewnę
trzne elementy sprężyste i ściska
ne elementy wewnętrzne za pomo
cą układu dźwigni ustawiają auto
matycznie koła stycznie do toru. 

Dwa silniki napędowe mieszczą 
się w dolnej części wagonu silni
kowego. Napędzane są cztery koła 
dwuosiowego wózka w przedniej 
części wagonu silnikowego (jak wi
dać, wagon silnikowy ma zwykłe 
dwuosiowe wózki). 

Wagon silnikowy ma również sil
nik elektryczny sieciowy, który bę
dzie się włączał w rejonie Nowego 
Jorku, gdzie dozwolona jest jedynie 
trakcja elektryczna. Cały pociąg 
stanowi jakby jeden wagon - ko•
rytarz biegnie przez całą długość 
nawet przez wagony silnikowe. 

Taki pięciowagonowy pociąg bę
dzie przewoził 250 pasażerów, w 
wersji zaś siedmiowagonowej 325 
pasażerów. Koszt eksploatacji po
ciągu TMT-5D będzie o 300/o niż�zy 
od kosztu eksploatacji konwencJo
nalnego pociągu. 

Z. Br.

WYPOSAŻENIE ROZPOZNAWCZE 
SAMOLOTU GRUMMAN „M0-

1-IAWK" 

Jednym z na.i bardziej nowoczes
nych systemów rozpoznawczych 
jest zintegrowany system samolo
tu Grumman „Mohawk". Składa siE; 
on z kamer, urządzeń elektronicz
nych (radar o zobrazowaniu bocz
nym i przyrządy na podczerwień) 
i z odpowiednich urządzeń naziem
nych. System został opracowany 
przez U.S. Army, aby zapewnić do
wódcom wysuniętych jednostek bo
jowych środki rozpoznania, które 
mogłyby bardzo szybko dostarczać: 
informacji na temat ruchów drob
nych oddziałów nieprzyjacielskich 
w ciemnościach i w dowolnych wa
runkach atmosferycznych. Samolot 
„Mohawk" jest budowany w trzech 
odmianach: OV-lA do rozpoznania 
wizualnego, OV-lB z radarem o 
zobrazowaniu bocznym o dużym 
zasięgu i OV--lC z urządzeniami na 
podczerwie11. Wszystkie te odmiany 
są poza tym wyposażone w kamery 
do zdjęć w dzień i w nocy; nie
które samoloty mają kamerę pD.
noramiczną skierowaną do przodu. 

Radar o zobrazowaniu bocznym 
AN/UPB-2 samolotów OV-lB został 
zbudowany przez firmę Motorola. 
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Jest en tranzystorowany i składa 
się z wł2.ściwego radaru AN/APS-!J4 
i ur?o,dzenia przekazującego AN/ 
/AlCT-:8, które przesyła obrazy ra
darmve do naziemw;go odbiornika 
AN/ATC:,-2. Zz.róvvno urządzenie 
przekazujące na samolocie, j::ik i 
odbiornik na ziemi są wypos:iżone 
w ekran. Obsługa radaru jest pół
automatyczna, dzięki czemu od 

3 

obserwatora nie wymaga się roz
leglejszej wiedzy technicznej. 

Obrazy radarowe są nanoszone na 
taśmie film"bwej o szerokości 7 cm, 
24 cm lub 12,7 cm albo na filmie 
płaskim o wymiarach 10 X 12,7 cm. 
Filmy są wywoływane na samolo
cie, przy czym negatyw jest dostar
czany w ciągu 10 do 90 sek. Dzięki 
zastosowaniu stosunkowo małej 
prędkości obrotu anteny radarowej 
obraz jest bardzo „skondensowany", 
co umożliwia przesyłanie go na 
częstotliwościach fonii. Urządzenie 
na ziemi przetwarza odbierane syg
nały na obraz w pełni identyczny 
z obrazem radarowym. 

Radar jest wyposażony w dwie 
anteny, które są umieszczone we 
wspólnej gondoli zamocowanej pod 
kadłubem samolotu. Charakterysty
ka promieniowania anteny ma 
kształt wąskiego promienia o kącie 
pomzeJ 1 °. Promieó ten omiata 
ziemię aż do horyzontu, przy czym 
obraz powstaje z oddzielnych pa
sów terenu. Każda z anten obej
muje teren leżący po jednej stro
nie osi podłużnej samolotu; anteny 
mogą pracować razem lub oddziel
nie. 

Radar o zobrazowaniu bocznym 
może spełniać dwa zupełnie różne 
zadania: 1) może służyć do wykony
wania kartograficznych zdjęć naj
ważniejszych topograficznych szcze
gółów dużego, obsadzonego przez 
nieprzyjaciela terenu, w dzień i w 
nocy; 2) przy zastosowaniu większej 
skali może wykrywać na ziemi 
stałe i ruchome cele. 

Przy zdjęciach kartograficznych 
mogą występować dwa rodzaje błę
dów. Pierwszy z nich jest spowodo
wany trawersem samolotu (wskutek 
bocznego wiatru), drugi wynika z 
nieodpowiedniej synchronizacji 
przesuwu filmu z prędkością sa
molotu względem ziemi. Oba błędy 
można wyeliminować przez zastoso
wanie urządzenia nawigacyjnego 



Dopplera, które mierzy kąt trawer
su i prędkość względem ziemi. 

Jako środek rozpoznania radar o 
zobrazowaniu bocznym różni się pod 
wieloma względami od konwencjo
nalnych metod rozpoznania foto
graficznego. Najważniejszą różnicą 
jest stosunkowo duże „przekrycie'' 
terenu. Ponieważ radar jest w za
sadzie przyrządem do pomiaru od
ległości, jego zasięg odpowiada teo
retycznie odległości do horyzontu. 
Samolot lecący na wysokości 900 m 
może rejestrować szczegóły znajdu
jące się w odległości 80 km po 
obu stronach samolotu. Dzięki te
mu w czasie jednego lotu można 
uzyskać obrazy obejmujące obszar 
o powierzchni powyżej 78 OOO km
kwadratowych, na co wystarcza
taśma filmu o długości poniżej
60 cm.

W Wietnamie samoloty ,.Mohawk'' 
OV-lB są stosowane do wykrywa
nia ruchów nieprzyjacielskich po
jazdów na dużych przestrzeniach. 
Dawniej można to było osiągnąć 
tylko za pomocą dużej ilości zdjęć, 
które musiały być opracowywane 
oddzielnie. Pochłaniało to wiele 
czasu, wykluczając możliwości 
zwalczania ruchomych celów. Sy
stem stosujący radar o zobrazowa
niu bocznym rozwiązał skutecznie 
ten problem. 

Załączone zdjęcie przedstawia 
obraz radarowy okolic miasta 
Phoenix w Arizonie. Teren nie 
objęty przez oba promienie rada
rowe bezpośrednio pod samolotem 
występuje na zdjęciu jako czarny 
pasek. 

W. K. 

MASZYNA MATEMATYCZNA 

ODCZYTUJE RENTGENOGRAMY SPOIN 

Kontrola spoin stanowi, zwłasz
cza w budowie statków kosmir.L-· 
nych i rakiet, szczególnie poważny 
problem i to z dwóch powodów: 
a) pewności złączy i b) pracochłon
ności samej kontroli rentgenogra
mów. Każda rakieta typu „Saturn"
wymaga około 1,5 km spoin. Firma
Lockheed Missile and Space Co. za
stosowała maszynę matematyczną,
która pozwoliła na skrócenie do
100/o czasu analizy rentgenogramów.
Film o długości 33 m sprawdzany
jest automatycznie w ciągu 40 min,
podczas gdy analiza prowadzona
przez człowieka wymaga 7,5 godz.
Sam proces analizy przebiega w
ten sposób, że rolka filmu o szero
kości 70 mm i o długości, najczę
ściej, 30 m zostaje naświetlona za
pomocą aparatu Rentgena i na
stępnie wywołana maksymalnie
kontrastowo. Po wywołaniu film
wprowadzany jest do proj :'.do�a, 
gdzie pojedyncza klatka, o wymrn
rach 23 X 30 mm, rzutowana jest 
na lampę telewizyjną, gdzie jest 
liniowo analizowana za pomocą 
strumienia elektronów (analogicznie 
do tworzenia obrazu w lampie ki
neskopowej). Z uwagi na różne za
czernienia w miejscach wad i zdro
wej spoiny następują zmiany napię
ciowe w strumieniu elektrono'.v. Ta 
funkcja napięciowa po wzmocnieniu 
wprowadzana jest do urządzenia 
będącego połączeniem aparatury Vi
deo i maszyny cyfrowej, co jest ser
cem omawianego systemu. Tu na:;tę
puje wtórna analiza strumienia i po 
przepuszczeniu go przez filtr nieli
niowy oraz siatkę zaporową otrz:f
muje się albo sygnał sześciowol
towv albo brak sygnału, zależnie 
od �;czernienia. Klatka filmu pod
lega rozłożeniu na 381 linii, a każda 
linia na 230 punktów, a więc obraz 
rozłożony jest na 87 360 punktów, 
z których każdy może być zanoto-

wany jako 1 lub O zależnie od za
czernienia. Dzięki takiemu zagęsz
czeniu możliwe jest rejestrowanie 
wad o wymiarach 1 X 0,25 mm lub 
dwóch wad o wymiarach 0,25 X 
X 0,25 mm, jeśli odległość między 
nimi jest mniejsza niż 2,5 mm. Ma
szyna ustawiona jest na prowadze
nie podwójnej analizy: a) z uwagi 
na wtrącenia obcych ciał, np. elek
trod wolframowych - zmiana w 

stonowaniu zaczernienia, zwykle 
obniżenie zaczernienia; b) z uwagi 
na porowatość, pęknięcia itp. • 
wzrost zaczernienia. Maszyna dru
kuje wyniki w formie ilości wad, 
ich rodzaju, wielkości oraz wzajem
nego rozmieszczenia - podaje więc 
dane będące ścisłymi odpowiedzia
mi na warunki techniczne dla 
spoin. Jej program i sposób analizy 
oraz podanie wyników może być 
ściśle zsynchronizowane z wyma
ganiami stawianymi spoinom. Ana
liza prowadzona przez maszynę 
matematyczną jest znacznie dokład
niejsza i skrupulatniejsza od oc,er:y
przez człowieka, a równoczesn1e 
pozbawiona subiektywnych odczuć 
oraz zjawiska zmęczenia. Na zdję
ciu pokazana jest aparatura w cza
sie analizy rentgenogramu. 

A. G. 

KR�NIKA 
• Nowe władze Klubu Seniorów Lot
nictwa, wybrane na walnym zebraniu 
członków Klubu w „Szkole Orląt" w 
Dęblinie ukonstytuowały się następująco: 
Zarząd: 

prezes - Medard I{onieczny 
I wiceprezes - Czesław Szczeciński 
II wiceprezes - Adam .Kurowski 
sekretarz - Kazim'ierz Hciber 
z-ca sekretarza - Julian Stachórski
skarbnik - Józef Werakso
z-ca skarbnika - Władysletw Dzięcio
łowski

Członkowie: R. Bartel, Zb. Burzy1iski, 
G. Sidorowicz, St. Jensen, E. Paszkow
ski, A. Mroczkowski, L. Scllu!tz, K. Ga
szyn. 
Komisja Rewizyjna: przewodr,iczący -
M. Zabłocki, członkowie - W. Litwino
wicz, St. Olszówka, L. Wasilewska, 
E. Peterek. 
Sąd Koleżeński: przewodniczący - Fr. 

Janik, członkowie - St. Pawluć, E. Pru
siecki, W. Pniewski, S. Marcinkowski.

• Instytut Lotnictwa obchodzi w bie
zącym roku XX-lecie pracy w PRL. 
Z okazji tego jubileuszu Reclal«:ja TL i A 
składa tej zasłużonej placówce naulrn
wo-badawczej serdeczne życzenia po
myślnego rozwoju w dziedzinie działal
ności poświęconej polskiemu lotnictwu. 
O specjalnym zeszycie „Biuletynu In
formacyjnego IL", wydanym w związl,u 
z jubileuszem, piszemy w rubryce „Na 
półkach księgarskich". 

• Popularny periody!, ,,Skrzydlata Pol
ska" przez szereg tygodni zapoznawał 
swoich czytelników z sylwetkami trzy
dziestu posiadaczy odznaki „Zasłużony 
Działacz Lotnictwa Sportowego". Galerię 
zasłużonych otwierają członlrnwie KSL -
piloci: Medard Konieczny, Janusz Meis
sner, Jan Nagórsld, Michał Scipio del 
Campo, Gustaw Sidorowicz i Paweł Zo
totow. 

a XII Szybowcowe Mistrzostwa Polsld 
wyłoniły mistrza na 19G6 r. został nim 
ponownie E. Makuła z Aeroklubu Kato
wickiego. Zawody odbywały się w Lesz
nie przez 2 tygodnie czerwca. v,., mi
strzostwach uczestniczyło 39 pilotów. 
Drugą lokatę otrzymał Muszczyński z 
Ostrowa Wlkp. Zawodnik z Warszawy 
(J. Pieczewsk-i) uplasował się na G miej
scu. Jem Wróblewski brat udział w za
wodach poza )rnnkursem i zdobył o 400 
punktów (10°/o) więcej niż mistrz Makuła. 

e Ukoronowaniem 20-letniej działalności 
Szybowcowego Zakładu Doświadczalnego 
jest szybowiec treningowo-wyczynowy 
,,Pirat". Ten trzydziesty z kolei typ szy
bowca slrnnstruowal zespól SZD pod l,ie
rownictwem inż. J. Smie!kieu:icza. Szy
!cowiec jest dopuszczony do lotów w 
•�l1murach, wysokościowych, akrobacji 
i przelotów. Aclcim Ziętek pilot doświad
czalny pozytywnie ocenił nową Jrnn
strukcję. SZD.30 był eksponowany na 
MTP. 

a Samolotowym Mistrzem Polski w 
Akrobacji na 1966 r. został E. Mikołaj
czyk z Aeroklubu Gliwickiego. W zawo
dach wzięło udział 18 pilotów. Rozegra
no pięć konkurencji. Drugie miejsce za
jął w zawodach St. Kasperek ze Swid
nika, trzecie - St. Studencki z Zielonej 
Góry. Zwycięzca w ciągu 6 lat wyko
na! około 1000 wiązanek akrobatycznych. 

• Samolotowy Rajd Dziennikarzy i Pi
lotów dzięki udziałowi cudzoziemców 
(w tym rol,u: Czechów, Jugosłowian i 
Niemców) oraz walorom lotniczo-sporto
wo-dziennikarskim, uzySkuje rangę mię
dzynarodowego challenge•u i perspekty
wę popularnych zawodów na dużym te
renie Europy: od Bałtyku do Adriaty-
1,u. 

• Duży (jak na europejskie stosunki) 
udział w usługach lotniczych ma Polslrn. 
Stacjonująca na lotnisku w Warszawie 
eskadra samolotów rolniczych typu „Ga
wron" roz!pyla środki ochrony roślin i 
wysiewa nawozy sztuczne na większych 
kompleksach pól i łąk. W roku bieżą
cym po raz pierwszy skorzystały z usl_ug 
samolotów przy rozsiewaniu nawozow 
sztucznych PGR Opolszczyzny. ,,Gawro
ny" Aeroklubu Wrocławskiego rozsiewa
ły saletrę amonową i saletrzak r,a ozimi-
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hy i l;i�i, na które nie mogły jeszcze 
wjechać ciągniki. . . 

Samoloty Aeroklubu Gdansk1ego wylw
naly w br. dla rolnictwa prace na obsza
rze ponad 40 tys. ha, głównie na Zula
wach i na terenacl1 podmokłych, gdzie 
praca sprzętem naziemnym j est utr ud
niona. 
• Na terenie budowy Lotniska Cywil
nego na O1,ęciu przystąpiono do wzno
szenia hangaru największego w Polsc�, 
a jednego z większych w Europie, w�: 
dług pro j ektu „Mostostalu". Rozpiętosc 
hangaru wynosi 168 m . ;  ma to duze 
znaczenie, gdyż umożliwi przeprowadza
nie remontów samolotów, J,tóre obecnie 
wysyła się w tym celu za granicę. Mon
taż zakończy się w 1968 r. 
• Dzieci pracowników „LOT" przeżyły
emocję, a lbowiem w tym roku podróż

na kolonie odbyły samolotami. Około 200 
dzieci po clwóch god:c:inach pod_róży zna
lazło się już w ośrodku kolon1Jnym. 

• Olsztyńska stacja obserwacj i sztucz
nych satelitów Ziemi przy WSR lirnła
udział w tegorocznym europejskim aler
cie sputnil,owym, zorganizowanym pr7.CZ

INTEROBS ". Dokonała ona olrnlo 1500 
(;danycl1 obserwacji. Obserwow,rno SPL:t� 
niki krążące w Kosmosie do wysoi,osc1 
600 km od Ziemi. 

• Na Międzynarodowym Festi·-:vatu F_il
mowym w San Sebastian (H1sz;,ama)
polski film animowany pt. , ,Skrzydła " 
reż. PuLchnego, zdobył pierwszą nagrodę
„ Złotą Muszlę" w kategorii Juótkiego
metrażu.
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■ W Orle zakończyły się międzyn::ir Jdo
we zawody szybo wcowe z udt1a1em
rcprezc,ntantów 8 kraJ ow:  Bulgadi,
Cc,HS, J ugos!awii, N rtD, Polski, H. u
munii, ·węg1er i Z::iRH. zawody te uwa
żane za nieoficJaJne mistrzostwa Europy
zakończyły się zaccydowanym sul,cesem
polskich zawodników. W klasie otwartej
Królilwwski oraz mistrz świata w róu
Lewski zajęli dwa pierwsze miejsca. W 
klasie Standard zwycięzy1 inny Polał,,
K'ępl{a. W konl, urenc;ach kooiet M ajew
ska zajęła drugie miejsce.
■ FAI przyzna w dotychczas 451 odz.-iak
aiamentowych za najwięl,sze osiągmęcia
w szybownictwie (przelot docelowy, lot
otwarty na odległość, przewyzsz,.;,1ie).
z liczny tej 132 (29,2 proc . )  przypadło
w udziale Polakom, 96 - Franc u:�om,
ti6 - N iemcom zachodnim, 47 - pilorom
U SA, 16 - Austriakom, 12 - Czechosło
wal,om, 10 - Niemcom wschodnim, 8 -
Brytyj czykom.
■ Najmłodszym amerykaiiskim szybow
nikiem j est J eff Y una, który w wiel,u
14 lat i 9 miesięcy zdobył srebrną odzna
kę. Ostatni warunek czasowy uzysJ,al
na żaglu na szybowcu I-26.
■ Zakres specjalistycznych usług lot
nictwa rolniczego w ostatnich 1atach
szybko rośnie. Hozsicwaniem i rozpyla
niem środków ochrony roślin oraz na
wozów sztucznych obejmuje się j uż na
świecie ponad 70 mln ha rocznie. Welll..ig 
statystyk organizacji lotnictwa cywilnego
ONZ, przoduJą pod względem obszaru,
na którym lotnictwo wyJrnnuje zabiegi
rolnicze - Związek Radziecki z 28 mln
hektarów i Stany Zjednoczone z areaiem
ponad 25 mln ha. Łącznie w obu krnjach
lotnictwo rolnicze obejmuje 80'/o swia
;owych usług: z tego zakresu.  Na:,tępne

m iejsce zajmuje Australia i Kailarla.
■ Produkowane u nas samolo:y gospo
darcze AN-2 pełnią usługi eksportowe.
Początkowo 4-osobowa załoga inży1�ierów
i mechaników rozpoczęła w T unezji
opryskiwanie środkami chemicznymi
upraw i plantacji. Ponieważ wiele k ra
jów zainteresowało się uaszymi w,iugami
agrolotniczymi, w drugiej połowie br.
przygotowano do tych celów IO samo
lotów AN-2 wraz z przeszkolonymi zało
gami.
■ \V Montrealu opubli:rnwa;1y został
specjalny raport IAT A: dotycz:ie: y  przy
szłego rozwoju lotnictwa pasażerskiego 
na świecie. J ak szacuje się - w ro,k u 
1975 samoloty przewiozą ponać A tlan
tykiem północnym ponad 15 mln pasa
żerów, w porównaniu z •!,2 mln w roku
1965. Natomiast eksp,�rci .1merykańscy
obliczaj ą, że podczas gdy VJ 1965 li ;1ie
lotnicze USA przewiozły Wł milionów
pasażerów - w roku 1985 trz,�ba bt;dzie
przewieźć 317 milionów, a ilość przewo
żonych towarów wzrośnie 20-krotnie. Do
dać należy, że obecnie w USA 250/o lud
ności podróżuje samolotami (dla całego
globu liczba ta wynosi 2'/o) .  Zaklar!a się,
że w przyszłości poważnie 3pad,1.ą lrn>z
ty eksploatacyjne, zwłaszcr.a po wpro
wadzeniu wielldch samolo:ów, mają
cych 500 miejsc pasażerskich.
■ Brytyjskie Europejskie Linie Lotni
cze BEA dokonały podsum')W <ll1ia \'.'Y
ników swej działalności za rok gospodar
czy od )kwietnia 1965 do kwietnia br.
BEA zalrnńczyły go wysokimi zyslrnmi
finansowymi wynoszącymi ponarl 1 ,25 
m1n funtów. W omawianym okresie sa-
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moloty BEA przewiozły G,8 rnln pasa
żerów (o 11 ,30/o więcej niż w Jata !.!h 64/u5) 
oraz przewiozły ponad 35 mln tono1m1l 
lad unków towarowych (wzrost 2,4,;l'•/o) 1 
blisko 6 mlr, tono/mil ·,przesyłek poczto
wych. Pod względem nasilenia r:1_ch_u 
pasażerskiego towarzystwo BEA znaJOl!J e 
się w Europie na drugim rnicjsc • i  p,� 
,. Aerofłocie". 
■ Przedstawiciele towarzystw lotni
czych A EROFŁOT i Japan Airlines
osiągnęli porozumienie w sprawie rych
łego u ruchomienia nowego szlaku lotm
czego, który połączyć ma Tol,io z Mo
skwą. uważa się, że przyszły szlak me 
będzie stanowił poważnej konkurencji
dla istniejących j uż połączeń pomiędzy
Europą i Azj ą .  Czas przelotu pomiędzy
Tol,io i Moskwą wynosić będzie na
nowej trasie 10 godzin, a do Kopenhagi
wyniesie on około 12 godzin. Obecny
czas przelotu z Japonii przez Alaskę
do Kopenhagi trwa 17 godzin. K oszt bi
letów n a  obie trasy wynosić będzie
olrnło 690 dol.
11 „ Air France" uruchomi wkrótce no
wą linię łączącą Paryż z Szanghajem. 
Trasa prowadzić będzie z Paryża przez 
Tiranę, Ateny, Kair, Teheran, Karaczi 
i Phnom-Penh (Kambodża) ·do Szangha
j u .  Chińska Republika Ludowa będzie 
miała prawo uruchomienia podobnej 
linii ,  która połączy Pekin przez Karaczi, 
środkowy Wschód i Tiranę z Paryżem. 
Nowy szlak, który połączy Europę za
chodnią z Azj ą ,  będzie mia! wiell,ie 
znaczenie. 
■ Pakistańskie linie PIA uruchomią w 
czwartym kwartale br. nową trasę po
wietrzną, l,tóra połączy Karaczi z Bag
dadem i Kuwejtem. Na nowym szlalru
latać będą samoloty brytyjskie „Tri
dent' ' .
■ W łonie skandynawskiego towarzy
stwa lotniczego SAS wynikł ostatnio po
ważny spór. Mianowicie rząd norweski
przyznał j ednemu z norwesl,ich towa
rzystw lotniczych prawo uruchomienia
lua,iowego szlaku lotniczego . Dotychczas
szlaki te utrzymywane były tylko przez
SAS - wspólne przedsiqbiorstwo lotni
cze krajów skandynawskich, w ,którym
trzy siódme udziałów należy do Szwecji,
a po dwie siódme -- do Norwegii i 
Danii.
■ Czechosłowackie linie CSA zamówiły
w, ZSRR dwanaście od rzutowych samo
lotów luótkodystansowych Tu-134.
■ Linie „Pan American World Ari
ways" zamówiły j ako pierwsze 25 olbrzy
mich (znajduj ących się w budowie) sa
molotów . pasażerskich Boeing-747, mogą
cych zabier2ć po 490 pasażerów. Dziesięć 
dalszych maszyn t ego typu „Pan Ame
rican" zamówią wluótce. 
• Linie lotnicze TWA (Trans World
Airlines) należały od szeregu lat cło 
Howarda Hugues - j ednego z najwięk
�zych finansistów amerykańskich. Ostat
nio Hugues uległ przed potęgą koncer
nów. W związku z szybkim postępem
technicznym, Hugues musiał unowoczeć;
niać swoją  linię, a przede wszystkim
zakupić pasażerskie samoloty odrzutowe.
Okazało się to j ednak niemożliwe z po
wodu trudności czynionych ze strony
przedsiębiorstw budowy samolotów, l,tó
re nie chciały mu udzielić luedyt6w.
Pozostało mu do wyboru, albo podpo
rządkować się koncernom i. .!;)Oddać się

ich kontroli. a i bo w ycofać się z ptowa
dzenia przecisic;biorstwa . Hugucs Wolał 
wycofać się i sprzedał  6 500 tys. akcji 
TWA, które sl,u piał w swoich rękach. 
■ Dowództwo Bundeswehr?; _wykorzy
stuje  „w razie koniecznosci Jak? pasy 
startowe i l<1dowisJ,a dla samo10tow bo
jowych i w oj skowych samolotów trans
portowycl1 specjalnie p rzygotowa_ne do 
tego cel u odcinki a utostrad w roznych 
okręgach NH1'' . r'oclczas letmch mane
wrów na odcinku a u tostrady między 
Bremą a ,'/llclesha usen startowały i lą
dowały samoloty różnych typów, w tym 
, , Fiat-G-91 ' ' ,  , ,Nord .Atlas" i „Dornier-27". 
m Ruch pasażer.,ld na liniach lotni
�zycn 1-{uniunu zarowno ;kraJowych, jak 
i zagranicznycl1 wzrasta z roku na rok. 
M1ęazynarodowy port lotniczy Baneasa -
niedaleko stolicy - ma coraz więk,;ze 
tructności z obsł ugą samolotów. W związ
ku z tym rozpoczęto pod bukaresztem 
oudowę nowego wielkiego lotniska, któ
re będzie mogło przyjmować największe 
maszyny pasażerskie, jakie są i będą 
el,sploatowane przez międzynarodowe 
towarzystwa lotnicze w naj bliższych la
tach. - Ma to być naj nowocześniejszy 
w Europie port lotniczy. 
■ Kopenhaskie lotnislrn K astrup nie 
u10ze sprostac potrzebom si1nie wzra�;ta
J ącego r ucnu. r"rzew1clywana ouaowa 
now ego w1e1k1ego lotniska w Kongetun
uen na wyspie Amager wymagataoy 
µrzesiedlen1a 1v 00v osoo. Wuoec tycn 
truonosci linie slrnndynaw��ie SAS wy
stąpuy z c1el,awym, proJeKtem oudo .vy 
w1e1k1cgo lotnisl,a na wyspie Saltnolm, 
1eząceJ o " Km od nabrze„y Kopenhagi 
uraz o lj km od �zweclzl,iego brzegu w 
Malrnó. 1vlateriar sl<alny wyspy puzwa-
1u lla tali.!.ą ouuowę 1ucni��a, a wy�iect-
11c trzeba lyli,o n 0s01J. Lotnisko oos,u-· 
g1wac uędzie rownież r ueh szwedzki. 
::.a1tnolm po1ączony oędzie z Kopenhagą 
tune1 L:m, zas z MaJmo mostem. 
■ honecta - super lotnisko Japonii przyj
u,uJe clz1enn1-e por,ad ;Jau samo10tow.
:::;tąd na rowni z maszynami pasazerski
m1 startują woJskowe samoloty amery
irnńsl,ie. N a  lotnisku wskutek tego jest 
tak ciasno, że rząd zaproponował budo
wę nowego.
■ Olrnło 1000 pilotów szwedzkich, duń
sKich i norweskich towarzystwa lotnicze
go SAS strajko wało ostatnio protestując
przeciwko niezałatwieniu spraw ubezpie
czeniowych i nieuzgodnieniu termmu
ważności proponowanego no w ego układ u
plac. StraJk przynosi1 dzien?Jie straty
okom ;;uu tys. dolarów.
■ Personel latający francuskich linii
10tniczych „ Air ,, rance" zastraJl,ował
na tle ekonomicznym. Lotnisko Orly
zostaw zupełnie sparaliżowane. Dyrek
cja towarzystwa bym zmuszona cio wy
najęcia samolotów innych lia1i.
■ Amerykańskie towarzystwa lotnicze
rozpoczęły wero unelc pilotów z krajów
europeJSkich. Alccję prowadzi nowo 
otwarte biuro w Londynie, które nawią
zało j uż kontaln m.rn. ze związkiem
pilotów szwedzkich. Towarzystwa ame
rykańskie obiecują szybki awans : sta
nowisko kapitana w ciągu trzech lat.
■ w 1965 r .  zginęło łącznie w .katastro
fach lotniczych U47 pasażerów. Według
statystyki przypada zaledwie j eden za
bity na 250 milionów przebytych kilo
metrów. Przeciętnie j eden śmiertelny
wypaclel, samochodowy przypada nato
miast na 25 milionów przejechanych ki
lometrów. W GOO/o katastrof lo tnic�ych
przyp uszczalną przyczyną tragedii był
nłącl pilota . Przed e  wszystkim jednak 
wymienić należy nieprzystosowane do 
ruchu odrzutowego zatłoczone lotniska. 
Brak dodatkowych szerokich pasów bez
pieczeństwa na lotnislrnch j est j edną z 
poważnych przyczyn wypadków pod
czas lądowania i przy starcie. Naj więk
szym niebezpieczepstwem, z którym jak
dotychczas przemysł lotniczy bezsku
tecznie walczy, j est  pożar oraz w j ego 
konse,kwencji elcsplozja zbiorników z pa
liwem. El,sperci obliczają ,  że znalezie
nie skutecznej broni w walce z ogniem
pozwoliłoby zmniejszyć śmiertelne wy
padki o 50 procent. Uczeni amerykańscy
są w trakcie badań nad galaretowatym
paliwem, które pali się wolno i nie 
wycieka z uszkodzonych zbiorników. 
Trwaj ą  eksperymenty nad „odporną
ścianką" do zbiorników z paliwem, któ
ra w ylrnnana jest z nylonu i poliesty
renu.  Bada się też przydatność ognio
;odpornej piany, którą można by zalać
kadłub samolotu w czasie pożaru i za
bezpieczyć w ten sposób. pasażerów.
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mosiądzu 

MA58 

M59 
MM59 

MM59 

]l/160 

MC62 

Materiały stosowane w konstrukcjach lotniczych 
Cz ę ść IX 

Miedź i stopy miedzi 
(Dolwńczenie) 

Zebrali i opracowali: mgr inż. Andrzej Ciszew.�ld i mgr inż. Tcideusz Radomski 

Ta b I i c a  8. Orientacyjne własności i główne zastosowania palskich mosiądzów do przeróbki plastycznej 

Stan utwc:r- ! 
dz<cnia lub 

obróbki 
ciE.plnej 

tłoczony 

/ tlo:::zony 

półtwardy 

twardy 

(wg PN-58/H-87025) 

Po s t ać 

pręty, odkuwki 

pręty 

taśmy, druty, pręty, ksztaitowniki i blachy 
-- -- -- -- - - ---- - -- -- - - - --- ---

druty i pręty o przeluoju do 1250 mm' 

Własności technologiczne Główne zastosowania 

podatny do przeróbki pła- części oclpor:1e na ścieranie 
stycznej na gorąco, odpor- oraz częsci silnie obciążo-
ny na korozję nc statycznie 

czętci poddawane 
podatny do prz·-róbki pia- skrawaniem 

obrób.ce 

stycznej na gorqco, bardzo------- -----!dobrze skrawalny 
�s;--\ taśmy 

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

tylko dla przemysłu zegar-
rnwego z M59 

wyżarzony 

półtwardy 

twardy 

I plaskownil<i, pręty, rury, blachy i druty \odporny na Jrnrozję w śro-
1

w przemyśle okrętowym 
\dow,sku morskim 

pręty, kształtowniki, blachy, taśmy, pasy, rury bardzo podatny do przerób- części kute i wylloczone 

druty, pręty o przekroju do 1250 mm', blachy, ta�my, ki plaStycznej na gorąca nie poddawane obróbce 

pasy skrawaniem, wyroby sztan
cowane, śruby z wygniata. 

rury, druty i pręty o przekroju do 1250 mm', l.Jlachy, 11ym gwintem 
taśmy, pasy 

\odporny na lrnrozję w śro- w przemyśle okrętowym 

____ I ____ _ 

I płaskowniki, pręty, rury, blachy, druty 
\Llow.sku morsh:im I --- -- - -------- -

l\-163 

MO63 

MN65 

M70 

MC70 

lwyżar,wny 

póltw:irdy 

twardy 

/ półtwardy 

tw<1rdy 

1 wyżarzony 

półtwardy 

twardy 

wyżarzony 
półtwardy 

wyżarzony 
półtwardy 

pręty, kształtowniki, blachy, taśmy, pasy, rury [podatny 

druty i pręty o przekroju cło 1250 mm', bl;chy, ta�my, stycznej głęboko 

do prz�róbki pła- wyroby otrzymywane przez 
na zimno, gorąco głębokie wytłaczanie lub 

tłoczony gięc.e, rurki chłodnic sa-pasy i rury 
------ - - ---- -- -- -----

pręty o prz2Juoju cło 1250 mm', blachy, taśmy, pasy, 
druty, rury 

pręty, druty 

blachy, taśmy, druty, rury 

blachy, tc-śmy 
- - ------ -----------·-

blachy, taśmy, rury manometrowe 

blachy, taśmy, pasy 

blachy, taśmy, pasy, rury 

mochodowych, nity 

podatny do przeróbki pia- części skrawane otrzymane 
stycznej na zimno, bardzo przez przeróbkę plastyczną 
dobrze skrawalny na zimno, nakrętki do 

szprych rowerowych, części 
zegarów 

bardzo podatny do prz2- rurl,i do manometrów, siat
róbki plastycznej na zim- ki, membrany, zastępują 
no i gorąco, bardzo sprę- ..;; ązy cynowe 
żysty i odporny na Jrnrozję 

bardzo dobrze podatny do wyroby otrzymywane przez 
przeróbki plastycznej na zi- precyzyjne głębokie wytla
mno, odporny na lrnrozję czanie; M70 na łuski armat-

nie i taśmy kapiszonowe 

kotłów 
zyjne wody morsl(leJ okrętowych 

·--- ----------

I półtwardy I ru;·y 
!
odporny r,a działanie_ 

1rnro-
1rury do sl<raplaczy 

-M_A
_
7

_
7 __ 

I 
półtwardy I rury \

odporny n., korozję w śro-
1
rury do skraplaczy 

clowisku morskim 

- -- _[ ___ _I_ __________ �---,,�------, M_._K_a_o_11. __ ..__J P_ó _tt_,_�·_a_r_d_Y __ c..J _p_r_ę_LY_, _r _u_r _Y ______ ________ _________ .!__ _ ___ _________ 1_v._·�_,
r_ o 
__ L_Y __ 

m _a_t1_·
y

_
c_o_ w_e ___ _ 

bardzo podatny do przz-
1 
wyroby artystyczne, wę

M80 wyżarzony 

wyżnrzony 

M8a półtwardy 

twardy 

M90 

I 

-

wyżarzony 
-

MCS0 półtwardy 

twardy 

I 
wyżarzony 

twardy 
M91i 

blacl1y, taśmy 

blacł1y, taśmy 

b!achy, taśmy 

rury manomctrowe 

róbki plastycznej na zimno'lżown:ce, rurld i membra
i gorąco, odporny na ko- ny manometrów 
rozję 

bardzo podatny do prze-Jwyroby artystyczne, wę
róbki pla5tycznej na zimno żownice, rurl,i i membrany 
i gorąco, odporny na ko- manometrów, do platero-
rozję wania 

1 tasm 
I 

\
odporny na korozję 

I
do pl?terowania blach 

----------------------'-----------'------- ---dla przemysłu samochodo-płaskownild 

taśmy 

I
taśmy, rury 

taśmy, rury 

_::
=

:=.::
�_:_:_

_: 
____________________ \

odporny na korozję 

W•ćgo 

1
1�urki włoskowate, rurld
-chłodnice, łuski amunicji 
Jmałolcalibrowej 

Tablica 9 na II str. akt. 
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Grupa prnfi!i N ACA 
3. III rodzina - cztero- + dwucyfrowa 

(np. 2412-35) 
Sposób oznaczania profili tej rodzi:1.y 

jest następujący: 
I cyfra oznaczenia o3<:reśla strzałkę linii 

środkowej w •to cięciwy. 

n cyfra określa położenie strzałki w 

dziesiątkach cięciwy. 
III i IV cyfra o;iueśla grubość procen

tową profili. 
Jal{ widać, pierwsze cztery cyfry m.:iją 

talde same znaczenie ja!{ dla profili 
czterocyfrowych. 

znaczenie cyfr po kresce: 

I cyfra po kresce oznacza promień krzy
wizny według następującego schem1tu: 

II cyfra po luesce oznacza położenie 
maksymalnej grubości profilu wyjścio
wego w dziesiątlrncI{ cięciwy (.i'

ct
). 

Profilem wyjściowym dla tej rodziny 
profili jest również profil symetryczny. 

Wzory określające profil symetryczny 
. . d t . o grubosc1 c są nas ·ępuJące: 

+ zsym. = ::•; [ a. + a, ( � ) + a, ( : )' +

oraz 

+ a3 ( ;-r] dla X< x
d 

(1) 

± Zsym. = ::� [bo+ b, ( 1 - : ) + 

+ b2 ( 1 - : r + b, ( 1-1 n dla .i' ;;;, xd 
(2) 

Współczynniki a i b wchodzące do 
wzorów określających profil dają się 
obliczyć za pomocą następujących wa
runków: 
a) warunltu jednakowych krzywizn obu 

części obrysu w punkcie wspólnym: 

x = x �y-=Od dx 

b) warunkiem współrzędnych krawędl.i 
- d spływu, gdy ± z = 0,01 c to b

0 
= 0,002 

c) warunkiem kąta krawędzi spływu: 
wartości bł w zależności od x

d 
są 

podane w tablicy 2. 
Przy czym bł określa tg kąta krawę-

dzi spływu ( b1 
= tg f) 

Wzory określające pozostflłe wsp:'.Jł
czynniki: 

0.30 - 3b - 2b (1-x) 
(1-Xd) 

b(l-X) + 2b - 0.2 
b, = --------

(1-x
ct

) 

ao=o,2 2 � (-5:..)'· C d ' 

Systematyka profili 
(ciqg dalszy) 

oprac. E. Lewa!sk'l 

Ta bli c a  1 

Pierwsza cyfra 
po luesce I Promień krzywizny noska 

o 

3 

6 

9 

Wartoś_ci współczynników a i b są p,)
dane w tablicy 3. 

Dla przykładu profil 2412-35: 

strzałka linii środkowej jest umie�z
czona w 20/o cięciwy, 
strzałka linii środ)wwej jest położona 
w 0,40 cięciwy, 
profil posic,da grubość 120/o cięciwy, 
promif":1i krzywizny noska wynosi 'i< 
promienia normalnego, 
maksymalna grubość profilu jest umie
szczona w 0,5 cięciwy. 

W tablicy 3 podano }Vartości współczyn
ników a i b dla wyjściowej serii profi
li - symetrycznych. 

Dla tej rodziny profili zbadano nastę
pujące serie profili. 

W tablicy 4 podar.o serie profili o i;ru
bości 90/o. 

Dwa profile o grubości 12'/o: 
0012-64 
0012-65 

których maksymalna grubość jest poło
żona w 0,4 i 0,5 c oraz trzy profile o 
normalnym promieniu krzywizny krawę
dzi spływu i maksymalnej grubości vo
lożonej w 0,3 c:

0006-63 
0009-63 
0012-63 

Seria profili wyjścowych - symetrycz
nych zo�tała podana w tablicy 3. 

Wzory określające linię średnią oraz 
sposób wykreślania profilu są takie sa
me jak dla profilów czterocyfrowych. 

4. Rodzina profilów pięcie- + dwucyfro
wych 

Linia średnia i sposób wykreślania 
profilu są takie same jak dla profilów 
pięciocyfrowych. Podstawowy profil 

Prof. symetr. Prof. 
Prof. symetr. maks. grubość maks. 

e=0 (luawędź ostra) 

1 normalnego e= - e = 0,215 -

4 C 

e = normalny e = 1,11 d 
-

C 

e = 3 normalne () = 3,3 d 
-

C 

znaczenie cyfr po kresce jest ja]{ dla 
profilów 4 + dwucyfrowych. Znacze.:1ie 
cyfr przed kreską jak dla profilów 
5-cyfrowych tzn.: 

I cyfra olueśia w przybliżeniu strzał
kę linii środkowej w O/o cięciwy. (Do-

Tablica 2 

Xd I b
ł 

0,2 

i
0,200 

o·,3 0,234 
0,4 0,315 
0,5 0,465 
0,6 0,700 

kladne wartości strzałki linii środko
wej podano w tal)licy 3 - poprzedni 
odcinek opracowań „Pomocy konstrult
torsltich z aerodynamiki patrz TLiA 
nr 8). 

II i III cyfra określa położenie strzał
ki (X). Liczba, która powstała z II i lII 
cyfry, jest dwuluotnością położenia 
strzalJ,i w O/o cięciwy. 

IV i V cyfra oznacza maksymalną gru
bość w O/o cięciwy. 

z tej rodziny profilów zbadano: 

23012-33 
23012-34 
23012-64 

Uwaga: Serie cztero- i pięcie- + dwu
cyfrowe stanowią przejście do profilów 
laminarnych. 

Tablica 3 będzie zamieszczona w na
stępnym odcinku. 

Ta blica 4 

symetr. Prof. symetr. Różna 
grubość ostra kraw. linia normalny w 0,3 c. w 0,5 c. spływu środków 

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 - - -

0009-66 -
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